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No próximo Em Órbita 


- Lançamentos orbitais em Setembro de 2004. 


O boletim Em Órbita, dedicado à Astronáutica e à Conquista do Espaço, é da autoria de Rui C. Barbosa e tem uma 
edição electrónica mensal. 


Versão web editada por José Roberto Costa (http://www.zenite.nu/orbita/ - www.zenite.nu). 


Neste número colaboraram José Roberto Costa, Alan Pickup, Harro Zimer, Manuel Montes e Don Pettit. 


Qualquer parte deste boletim não deverá ser reproduzida sem a autorização prévia do autor. 


Para obter números atrasados enviar um correio electrónico para rcb(únetcabo.pt indicando os números que 
pretende bem como a versão (Word97 ou PDF). Os números atrasados são distribuídos gratuitamente. 


Rui C. Barbosa (Membro da British Interplanetary Society) 
Rua Júlio Lima. N.º 12 — 2º 
PT 4700-393 BRAGA 
PORTUGAL 


00 351253 27 41 46 
00 351 93 845 03 05 


reb(wunetcabo.pt 


Na Capa: O foguetão Delta-2 Heavy-7925 (D307) aguarda na plataforma de lançamento SLC-17B o momento de lançar a 
sonda MESSENGER na sua longa viagem até Mercúrio. 
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Editorial 


Todos os meses o boletim Em Órbita reflecte as actividades do que poderá ser o aspecto mais avançado de toda a 
Humanidade, o seu anseio para explorar as infinitas fronteiras do Cosmos. Como civilização que se pretende liberta do seu 
planeta natal e que anseia a descoberta e a evolução positiva de todos os seus membros, a Humanidade apresenta no dia 
a dia os aspectos mais retrógrados a nível civilizacional. Uma espécie inteligente que não respeite as outras formas de vida 


num planeta que a todas as espécies pertence, não pode ascender e aspirar a conquistar a última fronteira. 


Sempre que possível o Em Órbita irá associar-se voluntariamente ao protesto contra toda e qualquer acção que 
vise o maltrato dos animais, os quais todos temos a obrigação moral de proteger. Tal aconteceu no último número com a 
publicação de um apelo de protesto contra o apoio prestado à organização de um evento no qual se assistiu à violência 


gratuita contra os animais que nele participaram 


Anunciado como “rodeio brasileiro”, este «espectáculo» durou quatro dias e apesar do protesto de várias 
associações de protecção animal, concretizou-se para gáudio doentio de pessoas de mentalidade medieval e no mínimo 


retrógrada para as quais os animais não passam mais do que meros objectos de uso e descartáveis. 


A organização à muito que tentava organizar tal evento sempre anunciado em Portugal como “rodeio brasileiro”. 
Mais uma vez a diferença entre a nossa língua de ambos os lados do Atlântico levou muitos a pensar que este tipo de 


espectáculo é característico do Brasil. Tal não será verdade. 


Em conjunto com a Associação ANIMAL o Em Órbita não deixará de apelar ao protesto contra este tipo de 


actividade, apesar de se localizar numa área que nada tem a ver com o escopo deste boletim. 


Mais uma vez, pensamos que como civilização cósmica temos a obrigação moral de proteger as outras formas de 
vida e conservar o nosso planeta, o nosso lar para que num futuro que não queiramos tão recente a Exploração Espacial 
não se torne numa necessidade imperativa de sobrevivência da espécie num planeta moribundo e revoltado com um 


cancro que então se chamará Humanidade. 


Rui C. Barbosa 
Braga, 9 de Setembro de 2004 
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Imagem do mês 


Os mais distraídos dirão que a fotografia representa a Lua, porém enganam-se. O planeta Mercúrio irá receber daqui a 


alguns anos a sua primeira visita em 30 anos quando a sonda MESSENGER entrar em sua órbita. O planeta mais 


pequeno do Sistema Solar pode ser um manancial de informação sobre os planetas terrestres e se for possível revelar o 


segredo dos seus possíveis depósitos de gelo nos pólos, então poderá ser um caminho para tentar compreender um 


fenómeno semelhante na Lua. Imagem: NASA. 
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Voo espacial tripulado 


Estatísticas 


Em Órbita 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em 
geral. A secção será actualizada todos os meses à medida que vão tendo lugar os diferentes voo espaciais tripulados e à 
medida que decorre a permanência das diferentes expedições na ISS. 


Os 10 mais experientes 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 747d 14h 09m 36s 
Valeri Vladimirovich Polyakov | 678d 16h 33m 36s 
Anatoli Yakovlevich Solovyov | 651d 00h 00m 00s 
Sergei Konstantinovich Krikalyov 624d 09h 2Im 36s 
Alexander Yurievich Kaleri 610d 03h 40m 59s 
Victor Mikhailovich Afanasyev  555d 18h 28m 48s 
Yuri Vladimirovich Usachyov 552d 22h 19m 12s 
Musa Khiramanovich Manarov | 541d 00h 28m 48s 
Alexander Stepanovich Viktorenko 489d 01h 40m 48s 
Nikolai Mikhailovich Budarin 444d 01h 26m 24s 


Os 10 voos mais longos 


Valeri Vladimirovich Polyakov | 437d 16h 48m 00s 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 379d 14h 24m 00s 
Musa Khiramanovich Manarov | 365d 21h 36m 00s 
Vladimir Georgievich Titov 365d 21h 36m 00s 


Os 10 menos experientes 


Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 
Konstantin Petrovich Feoktistov 
Yang Liwei 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom 
Malcom Scott Carpenter 
Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa Mc Auliffe 
Gregory Bruce Jarvis 
Michael John Smith 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Jerry Lynn Ross 

Steven Lee Smith 
Nikolai Mikhailovich Budarin 


ld 01h 18m 00s 
ld 00h 17m 03s 
ld 00h 17m 03s 
0d 21h 2Im 36s 
Od 05h O08m 37s 
Od 04h 56m 05s 
Od 1h 48m 00s 

Od 00h 0Im 13s 
Od 00h 0Im 13s 
Od 00h 0Im 13s 


Os 10 mais experientes em AEV 


7Th 4Im 00s 
58h 27m 00s 
49h 34m 00s 
46h 14m 00s 


Yuri Viktorovich Romanenko 326d 12h 00m 00s Yuri Ivanovich Onufriyenko 43h 14m 00s 
Sergei Konstantinovich Krikalyov 311d 19h 12m 00s Talgat Amangeldyevich Musabayev 43h 02m 00s 
Valeri Vladimirovich Polyakov |. 240d 21h 36m 00s James Hansen Newman 42h 24m 00s 
Leonid Denisovich Kizim 237d 00h 00m 00s Sergei Vasilyevich Avdeyev 41h 59m 00s 


Vladimir Alexeievich Solovyov | 237d 00h 00m 00s Victor Mikhailovich Afanasyev 38h 33m 00s 
Oleg Yurievich Atkov 237d 00h 00m 00s Vladimir Nikolaievich Dezhurov 37h 56m 00s 


Astronautas com maior número de voos 


Jerry Lynn Ross 

Franklin R. Los Angeles Chang-Diaz 
John Watts Young 

Curtis Lee Brown, Jr. 

James Donald Wetherbee 

Collin Michael Foale 


Número de cosmonautas e astronautas por país 


Itália 
Ucrânia 
Espanha 
Eslováquia 
África do Sul 
Israel 

China 
TOTAL 


México 
Síria 
Afeganistão 
Japão 
Inglaterra 
Áustria 
Bélgica 
Suiça 


URSS/Rússia 98 Cuba 

EUA 274 Mongólia 
Checoslováquia 1 Roménia 
Polónia ] França 
Alemanha 10 Índia 

Bulgária 2 Canadá 
Hungria l Arábia Saudita 
Vietname l Holanda 


ph Ama 


-—- IN) a a (Na aa 
0) 
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Andrian Grigoryevich Nikolayev 


(N. 05 / Novembro / 1929 — F. 03 / Julho / 2004) 


Andrian Grigoryevich Nikolayev estabeleceu recordes em ambos os voos 
espaciais que levou a cabo. Nikolayev foi o piloto da Vostok-3 lançada a 11 
de Agosto de 1962, passando 4 dias no espaço quando o recorde americano 
para todos os seus voos totalizava 9 horas. Em 1970 Nikolayev comandou a 
missão Soyuz-9, lançada a 1 de Junho, e juntamente com o cosmonauta Vitali 
Ivanovich Sevastyanov passou quase 18 dias no espaço. Este foi um voo 
extremamente dificil e após a aterragem os dois cosmonautas tiveram de ser 
auxiliados a sair da cápsula e transportados. 


Nikolayev era uma escolha lógica para estas primeiras maratonas 
espaciais devido à sua impressionante estamina. Durante os diabólicos testes 
antes e após se juntar ao grupo de cosmonautas ele constantemente 
surpreendeu os médicos soviéticos com a sua capacidade de suportar o 
silêncio, o isolamento e os extremos de temperatura. Gagarin chegou a referir 
que Nikolayev era o homem mais calmo numa situação de crise. 


Andrian G. Nikolayev nasceu a 5 de Setembro de 1929 na vila de 
Shorshely, Distrito de Marimsky-Posad na República Autónoma de Chuvash, 
URSS. O seu pai era um agricultor e o seu irmão mais velho era ajudante de 
madeireiro, e Nikolayev seguiu a tradição familiar ao ingressar no Instituto 
Florestal de Marinsky-Posad. Entre Dezembro de 1947 até ser alistado no 
exército, Nikolayev foi madeireiro e capataz numa zona florestal denominada 
Quinta Industrial de Madeira Derevyanski, em Karelia. 





Juntando-se ao exército soviético em Abril de 1980, Nikolayev recebeu o seu treino inicial como artilheiro aviador 
na Escola Superior da Força Aérea de Kirovobad, servindo a bordo de um bombardeiro Tupolev Tu-2 por vários meses. 
Posteriormente surgiu a hipótese de se tornar piloto ingressando na Escola Superior da Força Aérea de Chernigov em Abril 
de 1951, transferindo-se depois para a Escola Superior da Força Aérea de Frunze, onde se graduou em Dezembro de 1954. 
Durante 5 anos serviu como piloto de MiG-15 com o 401º Regimento do Ar da Forças de Defesa Aérea do Distrito de 
Moscovo. 


Nikolayev tornou-se cosmonauta em Março de 1960, sendo suplente de Gherman Titov na missão Vostok-2 em 
1961. Entre os seus voos em 1962 e 1970, serviu como comandante do primeiro esquadrão (programa civil) da equipa de 
cosmonautas (1966 — 1968) e graduou-se na Academia de Engenharia da Força Aérea de Zhukovsky em 1968. Após a 
morte de Yuri Gagarin num acidente aéreo em Março de 1968, Nikolayev tornou-se director executivo do centro de treinos 
de cosmonautas para o treino áereo-espacial. 


O seu envolvimento com o programa Soyuz começou no Verão de 1965 quando foi um dos primeiros quatro 
pilotos designados para o programa. O Desenhador Chege Serguei Korolev referiu ao chefe do treino de cosmonautas 
Kamanin que Nikolayev ou Bykovsky deveriam ser designados para a primeira missão circumlunar tripulada. Nikolayev 
serviu como comandante suplente na missão Soyuz-2 que acabou por ser cancelada em 1967. De notar que caso a 
acoplagem entre a Soyuz-l1 e a Soyuz-2 tivesse sido tentada e se se tivesse levado a cabo a transferência de tripulações por 
EVA, ele poderia ter realizado uma missão circumlunar em 1968. 


Nikolayev e Vitaly Sevastyanov foram seleccionados para a tripulação da Soyuz-8 em 1969, mas não passaram os 
seus exames técnicos numa fase inicial dos treinos e passaram a ser os suplentes de Shatalov e Yeliseyev. 


Em 1970 Nikolayev é promovido a major general e em Abril de 1974 tornou-se no director executivo do Centro de 
Treino de Cosmonautas Yuri Gagarin, uma posição que manteve até abandonar o serviço militar activo em Agosto de 1982. 
Entre 1991 e 1993 foi deputado no Grande Soviete da Federação Russa. 


Em 1970 Nikolayev visitou os Estados Unidos tendo conhecido vários astronautas. É também o autor de vários 
livros, incluindo a sua autobiografia “Encontro em Orbita” (1966) e “Espaço, Um Caminho sem Fim” (1974, 1979). 


Entre 1963 e 1982 Nikolayev foi casado com Valentina Tereshkova a primeira mulher cosmonauta. 
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Emblemas espaciais 


Ao longo dos mais de 40 anos de história do voo espacial tripulado, todas a missões espaciais tiveram os seus emblemas 
que representavam os objectivos dessa missão. Nesta secção do Em Órbita vamos passar em revista todos os meses um 
pouco da História dos emblemas espaciais, desde as missões tripuladas até aos voos automáticos que permitiram ao ser 
humano descobrir os segredos dos Cosmos e abrir a auto-estrada que um dia nos levará às estrelas. 


Apollo-Soyuz Test Project 


Na sua época a missão ASTP foi um evento de uma dimensão política 
considerável, pois parecia significar o fim da luta entre dois blocos e o início 
de uma cooperação não só no espaço como na Terra. 


Este foi o emblema oficial da missão que foi utilizado pela tripulação 
americana apesar da tripulação soviética também o utilizar além de um 
emblema próprio. 


Apesar de não ser oficialmente reconhecido pela NASA, o desenho 
de Robert McCall que representa a acoplagem entre uma nave Apollo e uma 
nave Soyuz, serviu de elemento central ao emblema!. 





A designação “APOLLO” e os nomes dos astronautas 
americanos (representados pelas três estrelas sobre fundo azul) 
surgem em letras latinas enquanto que a designação “SOY UZ” 
e os nomes dos cosmonautas soviéticos (representados pelas 
duas estrelas sobre fundo vermelho) surgem em letras do 
alfabeto cirílico. 


A versão inicial do emblema tal como foi apresentado 
pela tripulação americana, não foi aprovada pela direcção da 
agência espacial dos Estados Unidos. A NASA referiu então 
que como este era um projecto significativo a nível 
internacional, a tripulação deveria criar um emblema que 
representasse um maior significado internacional. A tripulação 
não atendeu a esta recomendação e o seu segundo emblema era 
em quase tudo semelhante ao primeiro, facto que levou a agência espacial americana a negar novamente o desenho. Em 
Dezembro de 1974, um terceiro desenho foi apresentado sendo finalmente aprovado. 





Quando se compara os dois emblemas submetidos pela tripulação americana, as razões para a não aprovação do 
primeiro emblema tornam-se muito vagas. O emblema que eventualmente acabou por ser aprovado é em tudo semelhante à 
versão inicial, exceptuando a presença das 
bandeiras dos Estados Unidos e da União 
Soviética. A representação dos dois países 
seria assim a razão que a NASA teria tido 
em conta para não aprovar o desenho 
original (tendo em conta os factores 
políticos envolvidos na presença das duas 
bandeiras). No entanto ao observarmos o 
emblema soviético para a missão 
observamos que muitos dos seus 
elementos são comuns ao desenho 
americano original. 





1 ; . 
Por seu lado, Vance Brand referiu-se muitas vezes ao emblema como “o emblema de Robert McCall”. 
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As actividades extraveíiculares da Expedição 9 — Parte 1 


AEV-1 (24 de Junho de 2004) 


Os dois astronautas sairam da estação espacial ISS às 
2156UTC do dia 24 de Junho de 2004 na que deveria ter 
sido uma actividade extraveícular com uma duração de 
seis horas com o objectivo de substituir um módulo 
electrónico de controlo de um giroscópio. Esta actividade 
extraveicular estava inicialmente prevista para ter lugar a 
10 de Junho, sendo posteriormente adiada para o dia 16 
de Junho. 


Inicialmente os dois homens deveriam utilizar os 
fatos espaciais extraveículares de fabrico americano, 
porém uma fuga no sistema de arrefecimento de um dos 
fatos obrigou a tripulação a utilizar os fatos russos Orlan- 
M. No entanto estes fatos só podem ser utilizados a partir 
do módulo Pirs, o que por sua vez obrigava a que os dois 
homens tivessem de percorrer mais 30 metros pela 
fuselagem da estação do que estava originalmente 
previsto. 


O módulo Pirs foi despressurizado às 2156UTC, 
sendo a escotilha aberta na mesma altura. As 2200UTC 
O cosmonauta Gennady Padalka envergando um fato Fincke saia para o exterior e pelas 2204UTC era 
espacial Orlan-M flutua no interior do módulo Pirs em detectada pelos controladores de voo russos uma fuga 
preparação da que deveria ter sido a primeira actividade séria no fato Orlan-M (n.º 26) de Micheal Fincke. O 
extraveícular da Expedição 9 a 24 de Junho de 2004. astronauta foi ordenado para regressar ao interior do Pirs, 
Imagem: NASA. onde se encontrava às 2208UTC. O cosmonauta Gennady 
Padalka não chegou a sair para o exterior da ISS. A 
escotilha foi fechada às 2210UTC e o módulo repressurizado às 2213UTC. O tempo de despressurização foi de 14 minutos 
e 22 segundos. 








AEV-2 (30 de Julho de 2004) 


Os dois astronautas que compõem a nona expedição a habitar a estação espacial internacional, levaram a cabo a sua 
segunda actividades extraveícular a 30 de Julho de 2004 com o objectivo de substituir um componente crucial para a 
manutenção da atitude da ISS. 


O cosmonauta Gennady Padalka, Comandante da ISS, e o astronauta Michael Fincke, Engenheiro de Voo e Oficial 
de Ciência da ISS, terminaram as reparações necessárias em menos tempo do que estava previsto. A primeira tentativa para 
levar a cabo esta reparação havia sido tentada a 24 de Junho mas acabou por ser adiada devido a um problema no fato 
espacial de Fincke. 


Durante as operações no exterior da ISS os dois homens substituíram um dispositivo denominado RPCM (Remote 
Power Control Module) que havia falhado a 21 de Abril e como resultado originou uma falha de energia a um giroscópio, 
deixando a ISS com apenas dois giroscópios em funcionamento que é o mínimo necessário para manter a orientação da 
estação orbital. Durante este período foi necessário recorrer aos sistemas de orientação por propulsores de origem russa. 


a ? , , O j ia j = 
A reparação levada a cabo permite assim que o giroscópio” seja utilizado como sistema suplente em relação aos 
dois dispositivos restantes, sendo utilizado caso algum destes venha a falhar. 


A reparação foi finalizada ás 0259UTC do dia 1 de Julho (estando programada para ser finalizada ás 0400UTC), o 
que mereceu os cumprimentos do controlo de voo em Houston, Texas. O restante tempo fo1 utilizado pelos dois homens 
para adiantar serviço em relação ás futuras saídas para o exterior da estação, nomeadamente preparando o posto para 
receber o primeiro veículo europeu ATV, além de instalarem manetas flexíveis, equipamento destinado a prevenir que os 
cabos de segurança fiquem entrelaçados e um dispositivo de monitorização no exterior do módulo de acoplagem Pirs. 


O sucesso atingido nesta actividade extraveícular foi um final feliz para uma operação que tinha mais riscos do 
que outras actividades semelhantes, pois em vez de utilizarem os fatos espaciais de fabrico americano os dois homens 


2 Os giroscópios têm uma largura de 1,2 metros e são utilizados para colocar a estação orbital na desejada atitude em órbita 
à medida que rodam a 6.600 rpm. 
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tiveram de envergar os fatos espaciais Orlan-M de fabrico russo. Os fatos espaciais americanos encontravam-se com 


avarias e só podem ser utilizados após serem reparados. 


Os dois astronautas tiveram de se deslocar mais de 80 metros desde a escotilha de saída para o exterior da estação, 
viajando através da fuselagem exterior desta. Este facto levantou receios sobre a possível perda de comunicações entre os 





Na imagem em cima é visível o cosmonauta 
Gennady Padalka (também na imagem ao lado) a 
trabalhar por debaixo do módulo Zarya da ISS 


durante a segunda saída para o espaço da 
tripulação da Expedição 9 levada a cabo a 30 de 
Junho de 2004. Imagem: Arquivo fotográfico do 
autor. 


Gennady Padalka e a 2º actividade extraveícular para 
Michael Finck. No total foi a 54º actividade 
extraveícular levada a cabo na ISS. 


Esta foi a 3º vez que a ISS foi deixada sobre 
controlo automático em 2004. Em Fevereiro uma 
outra tripulação saiu para o exterior da estação numa 
actividade extraveícular que acabou por ser encurtada 
devido a problemas com os fatos espaciais em uso. 
Esta situação nunca havia sido tolerada por parte da 





dois homens e o centro de controlo da missão. No início da 
actividade extraveícular (2119UTC do dia 30 de Junho), o controlo 
foi levado a cabo pelo controlo da missão russo em Korolev tendo 
passado posteriormente para o controlo de voo de Houston. O final 
da saída para o espaço foi também controlado pelo controlo de voo 
russo. O início da saída para o espaço foi realizado na parte 
nocturna da órbita da ISS. Nesta fase, Fincke trepou para o final do 
guindaste Strela enquanto que Padalka estendia o dispositivo até 
aos 15 metros de comprimento máximo. O guindaste foi assim 
utilizado pelos dois homens quase como um atalho, poupando 15 
metros de esforço pelo casco da estação entre o segmento russo e o 
segmento americano. Os dois homens começaram a falar inglês 
pelas 2209UTC (altura em que o controlo de voo de Houston 
começou a controlar as operações). 


O único problema encontrado ao longo dos trabalhos foi o 
surgimento de algumas pequenas portas encravadas e parafusos 
teimosos, mas por volta das 0000UTC do dia 1 de Julho o trabalho 
estava finalizado e os dois homens regressavam ao Prirs. 


No total esta saída para o espaço teve uma duração de 5 
horas e 39 minutos. Esta foi a 4º actividade extraveícular para 





administração espacial americana até à corrente situação originada pelo desastre com o vaivém espacial OV-102 Columbia. 
Muitas vezes o controlo da missão é designado como o terceiro membro da tripulação quando esta se encontra a trabalhar 


no exterior da estação. 


A realização desta saída para o espaço demonstrou mais uma vez a boa capacidade de coordenação entre os dois 
países. Esta actividade extraveícular requeria a combinação de equipamento proporcionado pelos dois países, como por 
exemplo ferramentas americanas a serem utilizadas com os fatos Orlan-M mais rígidos e que possuem luvas menos 
manobráveis. Foi também necessário colocar lâmpadas de iluminação e baterias frequentemente utilizados nos capacetes 


extraveículares americanos nos capacetes russos. 
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Janela para o Futuro 


É uma chatice ir a Marte! 


Por Maria Natália Botelho” 
3h de uma manhã qualquer, um bocado desconfortável no meu fato de astronauta, sinto os motores do foguete que me há- 
de levar...por aí fora rumo a Marte. Tantas vezes vesti este fato e devia-me sentir como peixe na água. Que se passa 
comigo? 


Bem a coisa não é dificil de perceber já que sou psicólogo. Penso muito nos outros, é certo. Porque vou? Porque 
estou aqui? 


Trabalhar no NSRBI em Houston pode dizer que sempre foi o meu sonho. Kati me entusiasmou porque era o que 
queria: a investigação em comportamento humano devido á solidão. Mas na pequena cidade onde vivíiamos ninguém se 
considerava solitário. Ah! A velha história de obrigar a velhinha a atravessar a rua para se fazer a boa acção do dia estava a 
tomar conta de mim e o convite de meu velho professor na Universidade veio tirar-me da resolução deste velho problema. 
E cá estou nestes pensamentos quanto faltam apenas 30 minutos para me ir... 


E quantos homens não me invejam! Claro, dirão: Não tens estofo de astronauta e creio que estaria a fazer melhor 
lugar que tu. Mas vamos ao que interessa. 


Há 3 anos quando os computadores nos começaram a despejar todo o historial de doenças ligadas à solidão esta 
foi coisa que nunca mais senti. Tive a companhia dos problemas que afectam um ser humano em solidão. E todo o trabalho 
inicial de ler sobre comportamentos de animais retirados do seu habitat e colocados em zoo e meus contactos com zoólogos 
e veterinários me prepararam para um trabalho que veio culminar com esta minha entrada no foguetão que me há-de levar 
por sonhos nunca realizados. 


E nos nossos “science coffee” só se falava na radiação e escudos de protecção, perda de massa óssea e fármacos 
que a reporiam em tempo recorde, solidão na longa viagem e vídeos conversas com a família e...parecia uma Babel. 
Deitava-me com solidão e levantava-me com aquele café matinal. A minha colega de projecto Joanna me entusiasmou com 
os factores neurocomportamentais e realmente bom ouvir aquela voz cristalina logo de manhã. Sentia saudades da Katy 
mas propuséramos a nós próprios uma espécie de clausura de nossas famílias por períodos de 3 dias para estarmos 
ambientados. Cheguei a experimentar a vídeo palestra usando os programas ultra-rápidos que nos tinham fornecido. Ora e 
de manhã me parecia que estava mais saudoso. 


Bem definitivamente estou a comportar-me como um de meus doentes e que rodeia, rodeia e começa com os 
problemas da mulher ou filhos. Riam, riam mas ter em mãos problemas de ansiedade, frustração e infelicidade numa 
viagem espacial é de se morrer no caminho...a equipa precisa de ser auto-suficiente e responsável não podendo falhar. 


Ter a solidão como companheira da viagem fantástica a Marte não é propriamente o que Houston esperava de nós, 
a equipa “maravilha”. 


A questão estava em evitar estes males nos 6 meses presos naquele espaço exíguo e ainda nos 500 dias que 
teriamos de lá permanecer. Ah! Porquê? Pois existe trabalho e naquelas condições tudo tem o seu timing além de que Marte 
se move e a Terra também e os engenheiros com seus cálculos nos dispuseram na mesa e parecia um epitáfio: “500 dias lá” 

E interessava pensar na saúde psicológica da tripulação. Para a NASA a resposta teria de ser rápida...malditos políticos. 
Sempre em festas e a quererem a nossa “solidão”... 


Deste período de quase 3 anos gostei de falar com Francis Joyon que fez aquela viagem solitária de 72 dias e que 
dizia ter passado uns dias terríveis mesmo a falar todos os dias com a família e a fazer o que sempre sonhara. Nestas 
conversas que não só Francis se prestou amavelmente éramos sempre dois e me lembro da Joanna que tem um sogra bera 
dizer “quem dera com a caríssima do consorte”. O Alfredo Ruiz nos ajudou muito com a explicação da sua terapia dos 
estados crónicos e que alargámos para as condições extremas em que uma tripulação vai estar mesmo sabendo que todos 
estarão connosco. Aqui hesito porque já vi muito por aí sobre a ida à Lua. 


E digo-vos quase fomos até Diógenes estudar os misantropos. Valeu ele nada ter escrito sobre o que sentia. Pois 
certamente por ser ter isolado e continuado alegre e feliz era porque gostara. E não era essa a nossa finalidade no NSRBI 
mas sim evitar riscos psicológicos. Todos os astronautas eram pessoas felizes. Somos escolhidos tendo também em conta 


* Professora do Ensino Secundário, Maria Natália Botelho é licenciada em Química pela Universidade de Lisboa, tendo 
uma pós-graduação em Ensino de Física e Química, e uma pós-graduação em Ensino de Ciência — Química pela 
Universidade de Aveiro. Participou em vários projectos entre os quais o Projecto de Física do Physical Science Study 
Committee e o Projecto Ciência Viva. É dinamizadora do Grupo de Astronomia e de Divulgação Científica, GRASDIC, 
desde 1997. Faz parte dos corpos directivos da ASTRO, Associação Portuguesa de Ensino de Astronomia e levou a cabo 
projectos com alunos na área do Ambiente, Química, Física, Ciências Robóticas e Astronomia. 
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os aspectos familiares tais como lar de “acordo com os padrões normais” Agora penso: mas que raio de normalidade é? 
Bom e vos digo que nunca pensara dar a volta ao meu país e foi o que fizemos neste consultar colegas de...“solidão” Não 
foi volta ao mundo no verdadeiro sentido pois tudo estava num stress de verbas. Até colegas chineses há nas nossas 
universidades a trabalhar nesta área 


Pensamos que vai resultar. Se resulta ou não? Também o queria saber. Aguardem o nosso regresso. 


Na rampa final fiquei como cobaia da primeira viagem e já arrependido estou de ter posto no meu currículo 
aqueles contos de ficção científica. Creio que foi por isso que me escolheram. Com o equipamento de scripto - gravação 
nem caneta preciso de pegar. Se tudo correr bem na partida logo mais ao ver o azul do céu desaparecer estarei a rever o que 
escrevi. Foi compromisso não poder alterar. É apenas questão de estilo. Pois nestas coisas sou mesmo perfeccionista e o 
texto primeiro nunca desaparece. Será que vai uma espécie de caixa negra. 


Penso falar-vos com mais vagar do nosso scripto e que foi um dos sucessos já verificados para este voo. 


E a contagem decrescente começou. Cá vamos para o vosso sonho. Pois nestes instantes sinto para alem da 
“pressão” de que os meus colegas físicos falam, a responsabilidade de prestar apoio a todos nesta solidão que já reside em 
meu coração. 


Mas que maçada 1r a Marte...Vou aborrecer-me pela certa 
E não deixem dizer que não existimos. 
Um abraço 
Carmichael Fercar, equipa biomédica de bordo, 


1º Anotação, diário de bordo 2018, voo Ícaro Vermelho. 


*NSRBI — Não Saber Responder Sem Bilhete de Identidade, diziamos brincando com as palavras. Mas é Instituto Nacional 
de Investigação Biomédica do Espaço. 


No próximo Em Orbita 


Lançamentos orbitais em Setembro de 2004. 
As actividades extraveiculares da Expedição 9 - Parte 2. 
Porque falhou a Genesis? 


Salyut-7 — Prelúdio da Permanência no Cosmos, por Rui C. Barbosa. 
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Chegamos ou não à Lua? 


Por Rui C. Barbosa 
O dia 21 de Julho de 1969 (ou 20 de Julho para as Américas) fica para sempre na História da Humanidade por ser o dia em 
que pela primeira vez pisamos o solo de outro corpo celeste. O culminar de anos de esforço e o prémio numa corrida entre 
as duas super potências de então, foi transmitido para uma audiência de milhões de pessoas que viram Neil Armstrong e 
Edwin Aldrim a saltar e trabalhar na superfície lunar. Após o sucesso da Apollo-11 seguiram-se mais cinco missões lunares 
e mais dez astronautas americanos recolheram quilos e quilos de amostras lunares, e levaram a cabo experiências e 
explorações da superficie do nosso vizinho cósmico. 


Porém, passados 35 anos sobre a chegada à Lua, ainda existem muitas pessoas que não acreditam que a 
Humanidade tenha viajado até ao nosso satélite natural e que tudo não passou de um grande embuste arquitectado para 
enganar tudo e todos e atingir o grandioso prémio da corrida espacial, isto na versão dos que dizem que o embuste terá sido 
somente por parte dos Estados Unidos. 


Aqueles que afirmam que nunca chegamos à Lua apresentam uma série de argumentos para justificar tal 
afirmação. Porém, a base da sua argumentação é tão básica que por vezes torna-se no minimo cansativo tentar dar uma 
explicação para alguns desses argumentos. A seguir são apresentadas algumas questões e fornecidas as respostas para as 
dúvidas que muitos ainda alimentam para afirmar que nunca chegamos à Lua. 


Este texto é baseado no trabalho desenvolvido na página da Internet em http:/Awww redzero.co.uk/moonhoax. 


As poeiras flutuantes 
Porque razão a poeira lunar permanece suspensa durante mais tempo do que na Terra? Com certeza de que com 
menos gravidade deveria flutuar durante muito mais tempo? 


Esta é uma das razões mais comuns para a confusão e um dos factores mais utilizados por aqueles que dizem que 
tudo não passa de um embuste. Porém, devem-se referir dois factos básicos: 


Il. A poeira não flutua no vácuo. A única razão porque ela “flutua” na Terra é devido ao facto da existência 
de ar que a rodeia. No vácuo a poeira comporta-se exactamente como qualquer outro objecto. Quando se 
projecta para cima ela inicia uma trajectória parabólica com um ponto mais alto e que após o atingir inicia 
uma trajectória descendente, tal como se passa com uma pedra. Quando atiramos uma pedra ao ar elas 
não flutuam e o mesmo acontece com a poeira. 


2. Como não existe ar a poeira cai mais rapidamente na Lua do que na Terra. Isto pode parecer estranho 
devido ao facto de a gravidade lunar ser inferior à terrestre. Porém, a ausência de uma atmosfera é muito 
mais significativo para a poeira. Mesmo assim, ainda cai mais lentamente do que uma pedra na Terra. 


Estes dois factos tornam quase como verídica a ocorrência das alunagens. Não existe qualquer lugar na Terra onde 
poderíamos fazer a poeira comportar-se desta maneira muito peculiar. Caso criássemos um vácuo na Terra, a poeira Iria 
cair muito rapidamente, tal como estamos habituados a observar uma rocha a cair. Mas existe evidências da poeira a 
comportar-se como se estivesse num vácuo e em baixa gravidade. Sem os modernos gráficos computadorizados não existe 
maneira de falsear este movimento no nosso planeta. 


Poeira no módulo lunar 
Porque razão as imagens obtidas na superfície lunar mostram que as bases de sustentação do módulo lunar se 
encontram sem poeira sobre elas? 


Como poderia a poeira a poeira estar sobre o módulo lunar de forma a assentar sobre os seus “pés”? Qualquer 
ignição do motor do módulo lunar iria fazer com que a poeira se dispersasse para baixo e para os lados do veículo, o que 
levaria a que uma pequenissima quantidade fosse capaz de assentar sobre os seus “pés”. Não existe qualquer distúrbio por 
parte do ar para fazer com que a poeira se movimentasse em torno do veículo. Se projectarmos a poeira para longe do 
módulo lunar ela irá afastar-se simplesmente, e assim como poderia regressar para 
junto dele para assentar sobre os seus apoios? 


Pegadas no solo lunar 
Porque razão a poeira parece aglomerar-se como areia? Todos vimos as 
imagens das pegadas dos astronautas na Lua, mas deveriam ter ficados alguns 
rastos das suas pisadas? Não deveriam ter desaparecido como as pegadas na 
areia seca das dunas? 


A poeira lunar não tem nada a ver com a areia. As suas partículas são 
muito mais pequenas e muito mais irregulares. A areia na Terra é o resultado da 
erosão e foi arredondada e amaciada pelo vento, chuva e oxidação, mas a poeira 
lunar são pedaços minúsculos de rocha quebrada por colisões de asteróides. 
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Consequentemente a sua superficie ao nível molecular é uma massa irregular que não foi amaciada e não existe qualquer 
fenómeno para a suavizar. Isto significa que quando é comprimida as partículas de poeira irão se juntar muito rapidamente, 
mantendo a forma após a compressão. Tudo sem água!!! 


Nas sombras 
Porque razão podemos ver o astronauta na imagem se ele se encontra na sombra do módulo lunar? Não deveria 
estar emergido na escuridão? 


Esta é uma questão colocada em relação a muitas 
das fotografias obtidas na Lua. O primeiro que temos de 
entender é o facto de o Sol, enquanto não sendo a única 
fonte de luz directa, não era a única fonte de luz. A luz 
reflectia-se em tudo em torno dos astronautas e como esta 
era uma luz muito brilhante, a luz reflectida pode ser muito 
significativa. 


Logo, a resposta para todas estas questões é a luz 
reflectida. Na fotografia aqui reproduzida o astronauta (no 
caso Edwin Aldrin) encontra-se significativamente acima do 
solo lunar e é iluminado pela luz que é reflectida pela 
superficie lunar em torno do local de alunagem. O facto de 
ele utilizar um fato lunar branco também ajuda na obtenção 
da imagem, pois reflecte muita da luz, sendo assim muito 
visível em relação à sombra no solo sobre ele. 





Os fatos espaciais brancos altamente reflectivos também explicam alguma da luz em imagens individuais dos 
astronautas. Estas imagens foram obtidas com a luz solar reflectida no astronauta fotografo, proporcionando assim muita 
luz para o astronauta que estava a ser fotografado. Convém lembrar que o astronauta que obtém a fotografia iria reflectir 
muita luz e para tal basta lembrar de uma paisagem cheia de neve num dia com muito sol. Este é um truque muito utilizado 
pelos fotógrafos na Terra que utilizam uma grande superfície branca (papel ou tecido) para reflectir luz. Esta luz que é 
reflectida elimina as sombras na pessoa a fotografar, proporcionando assim uma iluminação natural sobre qualquer sombra. 


Angulos das sombras 
Ao observarmos a fotografia em baixo como é que podemos explicar os diferentes ângulos das sombras se todos os 
objectos na imagem são iluminados pela mesma fonte de luz: o Sol? 


Isto seria dificil de explicar se as linhas amarelas na imagem estivessem correctas, porém elas não estão!!! A linha 
horizontal não é uma linha exacta e foi colocada sem qualquer critério. A sombra do módulo lunar poderia ser projectada 
para a frente num ângulo exactamente da mesma forma como nas rochas em primeiro plano. Não podemos ter a certeza 
sobre as a esta distância numa imagem bidimensional. 


Encontraremos muitas imagens das 
fotografias Apollo como esta na Internet com 
linhas desenhadas de sem qualquer critério e que 
são desenhadas apenas para provar uma teoria e 
sem reflectir o que na realidade a imagem nos 
mostra. Tudo o que elas mostram é que na 
realidade as fotografias em duas dimensões não 
conseguem representar de forma completa 
objectos tridimensionais. 


Comprimento das sombras 
Se o Sol é a única fonte de luz na Lua, porque 
é que muitas fotografias, tal como a imagem 
em baixo, mostram sombras em diferentes 
ângulos e com diferentes comprimentos? Não 
prova isto a utilização de outras fontes de 
luz? 





É claramente visível na imagem que a 
sombra projectada pelo astronauta à direita é muito mais comprida do que a sombra projectada pelo astronauta á esquerda 
na imagem. Porém, isto não é assim tão estranho se tivermos em consideração os declives no solo. Existe uma descida na 
superfície entre os dois astronautas e a sombra do lado direito é projectada para uma zona que desce, enquanto que a 
sombra esquerda é projectada para uma zona ligeiramente a subir. 
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Esta situação é facilmente reproduzível mesmo em nossa casa. Por exemplo, se tivermos uma fonte de luz 
(lanterna) que reproduza o Sol e duas figuras que reproduzam os astronautas, e se colocarmos essas figuras juntas mais em 
declives distintos, então poderemos observar que apesar da fonte de luz ser comum para ambas as figuras as sombras por 
elas projectadas são de tamanhos diferentes. O segredo encontra-se no declive sobre o qual cada uma das figuras se 
encontra. 


Se tivéssemos em conta a presença de duas ou 
mais fontes de luz para iluminar a cena lunar, então seria 
lícito questionarmos o porquê de cada uma das figuras só 
projectar uma sombra. A presença de duas ou mais fontes 
de luz implicaria de imediato a presença de múltiplas 
sombras, coisa que nunca foi vista em qualquer das 
fotografias obtidas pelos astronautas Apollo na superficie 
lunar. 





A célebre imagem de Edwin Aldrin 

Edwin Aldrin tornou-se no segundo astronauta a pisar o solo 
lunar. Uma das mais famosas fotografias do Programa Apollo 
foi obtida por Neil Armstrong e mostra Edwin Aldrin na 
superfície lunar. Armstrong transportava a sua câmara 
fotográfica montada no peito do seu fato espacial. Porém, se 
tal é verdade porque é que a fotografia parece ter sido obtida 
acima de Edwin Aldrin o que nos permite ver a parte superior 
do seu capacete? 


A resposta para esta questão é bastante directa e simples: 
o solo no qual os dois homens se encontravam não era plano e 
Armstrong encontrava-se num plano superior ao de Aldrm. Ao 
obter a fotografia, Armstrong encontrava-se acima de Aldrin e 
como tal podemos ver a parte superior do capacete deste na 
imagem. 





Cozinhar filme fotográfico na Lua? 
As temperaturas na Lua atingem os 140ºC. Não teriam estas temperaturas aquecido de tal maneira o filme 
fotográfico até o derreter? 


Esta teoria tem como base a temperatura máxima que pode ser atingida na superficie lunar durante o longo dia 
lunar”. As temperaturas ficam muito elevadas na superfície lunar. Porém, felizmente, ninguém viajou para a Lua com o 
intuito de espalhar filme fotográfico pela superfície durante duas semanas. As missões Apollo foram sempre planecadas para 
terem lugar durante as longas manhãs lunares numa altura em que as temperaturas são mais hospitaleiras e de maneira a 
não sobreaquecerem os astronautas. 


Durante a permanência na superfície lunar o filme fotográfico permaneceu sempre no interior das câmaras 
fotográficas ou no interior do módulo lunar. Ao contrário da superfície da Lua, tanto as câmaras fotográficas como o 
módulo lunar foram desenhados para reflectirem a maior quantidade de calor possível, nunca atingindo uma temperatura 
muito inferior à da superficie. 


Temos também de ter em consideração de que não havendo ar, não existe uma temperatura ambiente e não se 
produz nenhuma convexão de calor na Lua. Assim, se não estivermos sobre influência directa da luz solar, e como tal a 
radiar calor, estaremos muito frios. Como as câmaras fotográficas e o módulo lunar foram desenhados para reflectir o calor, 
o filme não iria recolher muito calor a partir destes dois elementos. Como não existe convexão, logo teremos pouca 
radiação e pouca condução. Não existem outros métodos para receber calor. 


* O dia lunar pode durar desde duas a quatro semanas. 
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Estranhas luzes 
Tal como muitas fotografias obtidas na superfície lunar, 
a fotografia em baixo mostra estranhas formas de luz no 
céu. O que são? 


Obviamente que não são seres extraterrestres!!! 
Estes brilhos são efeitos luminosos comuns que surgem nas 
câmaras e objectivas fotográficas. São causados pela luz 
brilhante ao percorrer as lentes e a se reflectir no seu 
interior, acabando por ficar registados nos filmes. Isto não é 
estranho e podemos ver isto a acontecer em muitas 
fotografias, quer sejam obtidas na Lua ou na Terra! 


Sobreposição nas cruzes 

Muitas imagens obtidas durante o programa espacial 
em geral possuem uma grelha que é útil para o 
enquadramento das fotografias. Estas grelhas também 
surgem nas fotografias do Programa Apollo. Na imagem 
em baixo uma das cruzes da grelha da fotografia parece 
encontrar-se por detrás dos objectos na imagem. Será que isto significa que a fotografia é falseada a partir de uma 
imagem sobre a qual se montou uma outra? 





Estas grelas estavam localizadas em placas de 
vidro colocadas nas câmaras fotográficas entre as lentes e 
o filme. Assim, a grelha bloqueava uma parte da luz no 
caminho para o filme fotossensível. 


Nesta fotografia estamos a obter uma imagem de 
um objecto muito brilhante e a parte branca e sobre- 
exposta do filme, invade outras zonas na imagem. Este 
fenómeno torna-se muito óbvio se a parte adjacente do 
filme for uma zona negra. Isto é o que acontece quando as cruzes da grelha das fotografias estão junto de uma zona muito 
brilhante e reflectiva. O fenómeno não é nada inusual e também acontece em fotografias com este tipo de grelhas obtidas 
na Terra. 





“Neil! Não estamos sozinhos!!!...” Os fantasmas lunares 
Em algumas filmagens obtidas nas missões na superfície da Lua podemos observar através dos astronautas o que se 
encontra por detrás deles, como se fossem fantasmas!!! Será que as imagens são falseadas? 
9 


Estas imagens fantasma são o resultado da tecnologia de vídeo utilizada então. O que poderia acontecer se as 
câmaras fossem apontadas para um objecto brilhante é que a imagem desse objecto poderia «queimar», saturar, os 
receptores electrónicos. E um efeito temporário e muito semelhante ao que acontece quando os nossos olhos fixam uma 
lâmpada brilhante durante algum tempo e depois olhamos para outra superfície. É também muito semelhante ao que 
acontece ao ecrã de um computador sem um screensaver. 


O que acontece nas imagens dos filmes Apollo é que a imagem do módulo lunar estacionário em segundo plano 
saturou a câmara, permanecendo na imagem sobre as figuras móveis dos astronautas mesmo quando se movem em frente 
do veículo. 


Não acreditam? Ainda têm as primitivas câmaras de vídeo dos anos 70? 


Imprecisões nas imagens 
Muitas fotografias possuem estranhas áreas distorcidas e linhas. Será que isto significa que foram alteradas? 


Muitas destas questões são levantadas em relação não às actuais fotografias, mas em relação a imagens em 
formato jpeg publicadas na rede mundial da Internet. Estas imagens jpeg são fantásticas, pois são obtidas a partir de 
grandes imagens e são comprimidas para um tamanho facilmente descarregável para que não tenhamos que esperar que um 
ficheiro enorme percorra as nossas linhas telefónicas ou os nossos cabos de ligação ao computador. Porém, o formato jpeg 
tem as suas desvantagens. O algoritmo de compressão da imagem leva a que esta perca algum detalhe. Isto por vezes não é 
muito importante, pois o detalhe perdido é minimo e o algoritmo executa um bom trabalho ao disfarçá-lo. Mas se olharmos 
ao pormenor ou se fazemos um aumento do tamanho da imagem jpeg no nosso ecrã, veremos algumas falhas. Isto não 
significa que as imagens são falsas ou que foram alteradas. 
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“My God! Where are the stars? !?!” 


Porque é que não vemos as estrelas 
nas imagens obtidas na superfície 
da Lua? 


Não existe diferenças entre o 
céu da Lua e o céu da Terra durante o 
dia. O facto de o céu ser azul na 
Terra durante o dia devido à sua 
atmosfera e ser negro na Lua não faz 
qualquer diferença. Não vemos as 
estrelas durante o dia, pois não? 


A superficie lunar é 
extremamente brilhante. Muito mais 
brilhante do que o dia mais brilhante 
na parte mais quente do nosso 
planeta. Isto torna-se óbvio quando 
pensamos nisto. Como já devem ter 
reparado, não existe atmosfera nem 
nuvens na Lua. Em comparação com 
a superficie lunar, as estrelas são 
muito fracas. 





É extremamente difícil obter 
uma fotografia de um objecto muito fraco a nível luminoso e de um objecto muito brilhante ao mesmo tempo. Se 
preparamos uma câmara fotográfica para obter a imagem de um objecto brilhante (com um tempo de exposição muito 
rápido) não iremos obter a imagem do objecto mais fraco. Se preparamos uma câmara fotográfica para obter a imagem de 
um objecto pouco brilhante (com um tempo de exposição mais lento) não iremos obter a imagem do objecto mais brilhante 
Irá surgir enevoada e surgiram locais de saturação da imagem. 


As câmaras e filmes utilizados nas missões lunares Apollo foram fabricados para fotografar as actividades na 
superfície lunar. Não foram fabricadas para obter imagens das estrelas. Não significa que as estrelas não estivessem no seu 
sítio, apenas significa que as fotografias não capturaram a luz proveniente das estrelas. Os tempos de exposição foram 
estabelecidos para trabalharem com a luz brilhante da 
superfície e dos astronautas. 


Filmando a partida da Lua 
Quem filmou a descolagem do módulo lunar da superfície 
da Lua? 


A filmagem da partida do módulo lunar da superficie 
da Lua foi obtida por uma câmara controlada remotamente a 
partir da Terra e instalada no rover lunar que foi deixado na 
superfície. 


Sabendo exactamente a velocidade de ascensão do 
módulo superior do módulo lunar e tendo conhecimento do 
tempo que o sinal demorava a chegar à Terra, facilmente se 
obtiveram as imagens da partida do módulo lunar. 





Será que as fotografias são boas demais? 
Será que as fotografias obtidas pelos astronautas eram demasiado perfeitas? As imagens foram obtidas por 
fotógrafos amadores em condições difíceis, porém parecem ser boas demais. 


Os astronautas receberam muito treino antes de partirem para as suas missões e parte deste treino foi no 
manuseamento das câmaras fotográficas que foram especialmente fabricadas pela Hasselblad para serem utilizadas pelos 
astronautas envergando os incômodos fatos lunares. 


Os astronautas obtiveram cerca de 17.000 fotografias na superfície lunar. Existem milhares de fotografias que a 
NASA não publicou simplesmente por não terem uma qualidade mínima, estando com muita ou pouca luz, ângulos inúteis 
e exposições acidentais. As imagens às quais o público em geral tem acesso, serão as melhores imagens obtidas pelos 
astronautas Apollo. 
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Apanhei-te! Fotografias na Terra! 
A imagem em baixo mostra de forma óbvia dois 
astronautas devidamente equipados na Terra. Não será 
que esta imagem prova de forma contundente que todas 
as fotografias foram falseadas e as imagens obtidas na 
Terra foram utilizadas para falsear as imagens lunares? 


Existem inúmeras imagens como esta que foram 
publicadas pela NASA. Estas imagens mostram os 
astronautas em treino na Terra. Será que devemos acreditar 
que toda a instrumentação não foi ensaiada e experimentada 
na Terra antes da concretização das missões lunares? 


Tecnologia de vídeo 
Porque é que as imagens de TV são tão más? 





As missões Apollo utilizaram câmaras de vídeo. 
As câmaras com bobines com filme fotossensível eram 
demasiado grandes para serem transportadas e de operacionalidade muito problemática no vácuo. O problema com as 
câmaras de vídeo nos anos 60 devia-se ao facto de ser uma tecnologia muito recente. Algumas eram utilizadas em estúdios 
de televisão, mas estas eram muito grandes e requeriam um operador profissional para as operar. A NASA gastou muito 
dinheiro no desenvolvimento e na compra da então mais recente tecnologia em câmaras de vídeo portáteis. Estas câmaras 
não estavam disponíveis comercialmente até pelo menos 1974 e eram simplesmente espectaculares no seu tempo, porém de 
muito má qualidade tendo em conta os standards actuais. 


Esta situação coloca-se ainda antes de termos 
em conta as dificuldades na transmissão do sinal de 
vídeo para a Terra. Uma vez chegadas à Terra, a 
melhor maneira de converter o simal vídeo para 
televisão era proceder à projecção das imagens num 
ecrã e realizar a sua filmagem directamente a partir do 
ecrã. As imagens que agora temos dos homens na Lua 
foram obtidas por algumas das primeiras câmaras de 
vídeo nas condições mais hostis alguma vez 
experimentadas por qualquer ser humano, transmitidas 
a partir do local mais longínquo que alguma vez 
alguém havia estado e posteriormente filmadas a partir 
de um ordinário ecrã de TV. 


Por vezes é necessário lembrarmo-nos da 
grandeza da proeza que é simplesmente o facto de 
obtermos estas imagens, não importando a sua 
qualidade. 





Porém, estes problemas são ignorados por algumas das teorias que pretendem concluir pela falsidade das missões 
lunares, aclamando que a qualidade das imagens de TV deveriam ser muito melhores e como tal são um indicador do 
embuste do século. Segundo essas teorias, a NASA teria deliberadamente feito imagens de fraca qualidade para disfarçar o 
seu embuste. Uma perfeita estupidez, parecendo que qualquer argumento é válido para justificar o injustificável. As 
fotografias são demasiado boas, logo são falsas. As imagens de T'V são más, logo são falsas. 


33 rpm a 45 rpm 
Porque é que quando aumentamos a velocidade das imagens de vídeo obtidas na Lua tudo parece normal? Será que 
isto não sugere que as imagens foram obtidas na Terra e passadas mais lentamente para dar a sensação de que 
foram filmadas na Lua? 


Simplesmente, não!!! 


A experiência é simples! Se fizermos uma filmagem de nós próprios a correr e depois a reproduzirmos com uma 
velocidade duas vezes mais rápida, irá parecer que somo verdadeiros atletas olímpicos. Será que isto faz de nós atletas de 
renome mundial? Claro que não, e argumentando com a velocidade das imagens obtidas na Lua não vai provar nada. 


O movimento dos astronautas na Lua foi devido ao volume dos seus fatos lunares. Os fatos podem ser mais leves 
na Lua, mas mesmo assim ainda possuem a mesma massa e os movimentos dos astronautas são restritos. Ao aumentar a 
velocidade dos seus movimentos no filme não mostra nada de novo. 
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Existem no entanto outras pistas visuais para provar que as filmagens foram obtidas na Lua. O comportamento da 
poeira lunar indica, por exemplo, que as filmagens tiveram de ser obtidas no vácuo e em baixa gravidade. 


A bandeira esvoaçante 
A imagem em baixo e outras obtidas na superfície lunar da bandeira dos Estados Unidos parecem mostrar que ela 
está a esvoaçar devido à presença de vento. Como é que isto é possível se não existe atmosfera ou vento na Lua? 


Esta é uma das questões mais comuns acerca das alunagens e 
é muito vezes utilizada como exemplo do embuste americano. Porém, 
não existe nada de peculiar acerca do que nós vemos nas imagens. 


Ao observarmos cuidadosamente a bandeira notamos que a 
sua parte superior é perfeitamente horizontal, pois a bandeira encontra- 
se segura por uma barra metálica. Este método foi utilizado para que a 
bandeira sobressaísse em relação ao mastro que a segura. Considerando 
não haver vento na Lua para fazer ondear a bandeira, qualquer bandeira 
ficaria desfraldada e caída para baixo junto do mastro. Para dar uma 
melhor imagem da sua bandeira, foi decidido adicionar uma barra 
metálica no topo do mastro com um ângulo de 90º em relação à 
vertical. A bandeira está assim como que pendurada desta barra em vez 
do mastro. A barra não possuía o mesmo comprimento da bandeira, 
ficando ligeiramente com a forma ondulada. 





A superficie da Lua é muito dura por debaixo da camada de 
poeira que a cobre. Conseguir colocar a bandeira naquele solo era um trabalho dificil. As imagens mostram os astronautas a 
tentar espetar o mastro da bandeira no solo com um movimento como alguém que tenta introduzir algo numa superficie 
dura. Estes movimentos faziam com que a barra e a bandeira se movessem como que se estivessem ao vento. 


A barra que segura a bandeira foi fabricada em alumínio e era muito fina. Qualquer movimento feito pelos 
astronautas faziam com que a barra ficasse a vibrar o que por sua vez transmitia energia á bandeira fazendo-a mover-se. 
Sem ar na Lua para dissipar esta energia, a bandeira e a barra continuariam a vibrar durante mais tempo do que era de 
esperar. 


Computadores 
Será que com a tecnologia dos anos 60 e 70 seria possível chegar à Lua? Será que a NASA possuía computadores e 
tecnologia capazes de suportar as viagens lunares? 


A tecnologia de computadores dos anos 60 e 70 era realmente primitiva se comparada com a actual. No entanto 
convém ter em conta o seguinte: 


1. A NASA possuia a tecnologia mais avançada e se não a tivessem poderiam comprá-la. O que a NASA 
tinha disponível encontrava-se muito à frente de qualquer tecnologia disponível na altura. 


2. Não é necessário muito poder computacional para calcular uma trajectória para a Lua. Estamos a lidar 
com a Física Newtoniana que pode ser expressa em qualquer folha de papel por qualquer estudante de 
Física. 


Um dos “factos” mais citados acerca da tecnologia dos anos 60 é o de que qualquer máquina de lavar moderna 
possuí um maior poder computacional do que o primeiro módulo lunar. Sem dúvida um facto questionável, porém não 
interessa muito. Muita gente ficaria surpreendida com o que é possível fazer com a tecnologia de computadores primitiva 
se não nos preocuparmos com os modernos interfaces físicos. Para além do mais, a maior do que teria de ser calculado nas 
missões Apollo poderia ser feito na Terra e transmitido para o veículo lunar. Nem tudo teria de ser transportado para a Lua. 


Mas, mas... e todo aquele poder computacional que é necessário para os simuladores de voo? — Toda a capacidade 
de computação que é necessária para os simuladores de voo que agora se podem comprar para os nossos PC'*s, é necessária 
para gerar as paisagens realísticas do simulador. Muito pouco é necessário para os controlos de voo. As missões Apollo não 
necessitavam de gerar belas paisagens num ecrã, pois possuíam a mais espantosa e magnifica desolação que a vista humana 
alguma vez tinha visto!!!... 


O módulo lunar na Terra 
Como é que os módulos lunares tiveram tanto sucesso na Lua quando os seus ensaios na Terra correram tão mal? 


Os protótipos do módulo lunar utilizados na Terra para tremnar os astronautas eram similares em desenho aos 
módulos lunares utilizados na Lua, porém não eram os verdadeiros módulos lunares. Existiam muitas razões para tal. 


Os veículos de teste teriam de ser capazes de trabalhar na Terra e de suportarem a gravidade terrestre. Se um 
módulo lunar real, fabricado para ser utilizado na Lua, fosse utilizado na Terra, seria demasiado fraco para tal. 
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Como o veículo de teste tinha de ser mais resistente, teria de ser mevitavelmente mais pesado. Logo a propulsão a 
utilizar teria de ser mais intensa. De facto foram utilizados jactos em veículos de teste, ao contrário dos motores de 
foguetão dos módulos lunares. 


Ao se testar os veículos de ensaio os astronautas tinham de ter em conta os ventos cruzados que pudessem 
encontrar na atmosfera, e isto é algo que certamente não surgiria na Lua. Os veículos eram muito complicados de tripular e 
possivelmente o pior desenho de um veículo para ser tripulado na Terra. 


Assim, era muito mais fácil controlar um módulo lunar no ambiente lunar do que os veículos de treino na Terra. 


Motores sossegados 
Porque é que não se podem escutar os motores da Apollo-11 durante a alunagem? 


Simplesmente por três razões: 
Il. O motor principal do módulo lunar encontrava-se quase inactivo no momento da alunagem; 


2. Não há atmosfera na Lua!!!!!! O som não possui um elemento transportador no vácuo e a maior parte do 
ruído que é produzido na ignição de um motor de foguetão surge quando os gases de exaustão chocam 
com o ar exterior. Consequentemente, simplesmente não podemos comparar o ruído destes motores de 
foguetão com o facto de serem tão intensos na Terra. 


3. Os microfones que os astronautas utilizaram foram fabricados para captar somente a voz do astronauta 
que o utilizava. Os microfones foram especificamente fabricados para não captarem qualquer outro ruído. 
Este facto não é diferente dos microfones que os pilotos de aviões comerciais utilizam. 


Atraso nas comunicações rádio 
Não existe qualquer pausa nas conversações entre os astronautas na Lua e os controladores na Terra. Se os 
astronautas estivessem na Lua não seria de esperar um atraso nas comunicações tal como se verifica na Terra 
quando se utilizam os satélites de telecomunicações? 


Este facto é verdade. Essa é a razão porque se pode ouvir um atraso nas comunicações. As ondas de rádio viajam à 
velocidade da luz, mas a Lua encontra-se suficientemente afastada para que este atraso tenho um significado de 
aproximadamente 1,2 segundos. Isto significa que um astronauta teria de esperar 2,4 segundos antes de obter uma resposta 
do controlo da missão. Porém, qual é a razão pela qual não podemos escutar este intervalo de 2,4 segundos? 


Todas as gravações das conversas rádio das missões Apollo foram realizadas na Terra. Isto significa que 
escutamos as conversas como se estivéssemos no controlo da missão. A mensagem do astronauta chega e obtém uma 
resposta imediata do controlo da missão. Não existe intervalo devido ao facto de não termos consciência dos 1,2 segundos 
que demorou a chegar à Terra, nem temos de aguardar os 1,2 segundos que demora a resposta a chegar à Lua antes de a 
escutar. 


Obviamente que o inverso é verdade se o controlo da missão perguntar algo ao astronauta. Neste caso temos de 
aguardar para que a pergunta chegue ao astronauta e depois pela resposta regressar à Terra. Aqui é a vez do astronauta não 
ter de esperar por qualquer atraso. 


As gravações e transcrições das conversas com a Lua mostram uma mistura destas situações e por vezes assistimos 
a esperas de 2,4 segundos e outras vezes nada disto acontece. 


O Saturno-5 pequeno? 
Será que os foguetões Saturno-5 seriam suficientemente grandes para atingir a Lua? Onde se encontrava 
armazenado o combustível que necessitava? 


Os foguetões saturno-5 colocavam os veículos Apollo numa órbita terrestre a 185 km de altitude. Após atingir esta 
órbita terrestre, outros factores entram em consideração: a velocidade proporcionada pela rotação angular da Terra (ou será 
que os teóricos da conspiração pensam que o local de lançamento está próximo do Equador só pelo tempo solarengo?) e o 
facto de que uma vez que algo se move no espaço nada o irá abrandar. 


Tudo o que era necessário após a entrada em órbita terrestre era escapar a essa órbita inicial, isto é entrar numa 
trajectória trans-lunar. Esta tarefa não era fácil, mas não necessitava de tanta energia como a fase inicial do voo. Para além 
disto são necessárias pequenas correcções de trajectória a caminho da Lua. Na realidade tudo passa por estabelecer uma 
órbita maior em torno da Terra e que eventualmente irá cruzar o caminho (órbita) da Lua no espaço. Quando atingida a 
órbita lunar é necessária uma pequena ignição para entrar em órbita da Lua (inserção em órbita lunar). Assim, os motores 
não se encontram sempre a funcionar ao longo da trajectória para a Lua e o veículo nunca «escapa» da influência do campo 
gravítico terrestre. 


Muitas das pretensas evidências de um embuste são baseadas na comparação do tamanho dos tanques exteriores de 
combustível dos vaivéns espaciais e dos foguetões. Os teóricos nunca entram em consideração com o tamanho relativo e 
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pesos dos diferentes veículos. Nas missões Apollo muita da instrumentação e peso era descartado após deixar a Terra, 
ficando somente o relativamente pequeno módulo de comando e serviço e o módulo lunar. No caso do vaivém espacial, por 
seu lado, regressa à Terra quase tal e qual como a deixou. 


A partida do módulo lunar 
Porque é que a descolagem do módulo lunar desde a superfície da Lua parece tão estranha e quase como se tivesse 
suspenso por cabos? E já agora, porque razão não vemos chamas a sairem dos motores? 


A descolagem do módulo lunar parece estranha para os nossos olhos porque o módulo lunar está a afastar-se da 
Lua contrariando a sua pequena gravidade, necessitando assim de exercer muito menos força do que a nossa percepção 
terrestre está habituada. 


Não vemos chamas a saírem do módulo lunar porque este veículo utilizava uma combinação de hidrazina e 
tetróxido de nitrogênio. Estas substâncias queimam com uma chama praticamente invisível no vácuo, logo não vemos 
qualquer chama no módulo lunar. 


O carro lunar 
Como é que o LRV (Lunar Roving Vehicle) foi transportado no módulo lunar? Parece tão grande...!!! 


A NASA investiu muito dinheiro no desenvolvimento do carro lunar (rover lunar) e muitos problemas tiveram de 
ser resolvidos antes de poder ser transportado para superfície lunar. Certamente que não foi uma adição de última hora no 
programa lunar. 


Tal como tudo que foi transportado para a Lua, o peso e o 
tamanho mereceram as maiores considerações. O veículo lunar foi 
desenhado e fabricado para se poder dobrar e ser colocado na parte 
exterior do módulo lunar. Logo, não necessitava de caber no interior do 
módulo lunar. Uma vez na Lua era retirado do lado do módulo lunar, 
abrindo-se automaticamente. 


As marcas do carro lunar 
As marcas do carro lunar na imagem parecem curvar em ângulos 
rectos. Como é que isto é possível? 


O carro lunar era guiado pelas suas rodas traseiras, logo tudo o 
que esta e outras imagens mostram é o local onde as rodas viraram. 


Os pneus do carro lunar 
Como é que os pneus dos carros lunares eram cheios? Será que não 
rebentariam no vácuo? 


Se utilizarmos pneus normais na Lua, deparamo-nos com sérios 
problemas. Muito certamente existiria o perigo dos pneus rebentarem 
devido à ausência da pressão do ar no seu exterior. Felizmente que os 
técnicos da NASA se aperceberam disto e consequentemente o carro 
lunar não possui pneus. As rodas são feitas de um entrelaçado de cabos 
suportados por raios. 





Os fatos lunares 
Como é que os astronautas sobreviviam ao calor do dia lunar? 


Os fatos dos astronautas Apollo não eram brancos porque se tratava do último grito de moda cósmica!!! A cor 
branca reflecte a maior parte do calor, minimizando assim a quantidade de calor absorvida. 


Os fatos eram arrefecidos utilizando um sistema que não difere muito do sistema utilizado nos frigoríficos 
normais. O sistema funciona porque a água injectada para o vácuo experimenta uma rápida queda em pressão e 
consequentemente na sua temperatura. O mesmo acontece com os desodorizantes aerossóis. Porque razão são os 
desodorizantes tão frios? Isto é devido ao facto de ocorrer uma súbita queda de pressão entre o interior da lata onde se 
encontrava e o exterior. 


Logo, quando uma pequena quantidade de água era introduzida num sistema de arrefecimento na parte posterior 
dos fatos espaciais a sua temperatura baixava de tal maneira que se congelaria. A água de arrefecimento do fato espacial é 
posteriormente bombeada através do sistema de arrefecimento. O calor da água derreteria o gelo que rapidamente se 
evaporaria (com o ponto de ebulição da água a ser muito baixo no vácuo) para o espaço transportando consigo o calor 
indesejado. 
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Espelhos na Lua 
Esta é uma experiência que é facilmente realizável por toda a gente. Bem, não será toda a gente, mas muitos já a levaram a 
cabo e serve para provar de sem dúvida chegamos à Lua. 


Basicamente o que necessitamos é de um laser e um detector de luz. Após tudo montado accionamos o laser e 
apontamos o dispositivo para um ponto preciso na superficie lunar. Nessa determinada localização existe um prisma 
reflector que actua como um espelho e que foi aí colocado pelos astronautas da Apollo. Caso não existisse nada nesse lugar 
a não ser apenas rocha e poeiras, então só veríamos o laser a ser enviado para a Lua e nunca mais o veríiamos. Porém, 
muitos cientistas têm recebido o laser de volta após este ser reflectido pelo prisma na superficie. Na realidade tem-se levado 
a cabo muitas experiências utilizando estes reflectores que proporcionam assim um método muito preciso para medir a 
distância entre a Terra e a Lua. Devido a estes instrumentos podemos agora afirmar que a Lua se está a afastar lentamente 
da Terra. 


Proibido engordar: a porta do módulo lunar 


Será que a porta de acesso e saída do módulo lunar não era demasiado pequena para os astronautas a atravessarem 
com as mochilas dos seus fatos lunares? 


Este é um facto muitas vezes citado mas que nunca foi provado. Muitos teóricos da conspiração lunar tiveram esta 
ideia simplesmente ao olhar para a porta e a sugerirem que esta era demasiado pequena para os astronautas. Muitos destes 
acham que esta opinião é o suficiente conclusiva para a tornar num facto. 


Sobre isto não se pode dizer muito até à altura em que alguma evidência actual mostre que na realidade era muito 
pequena. 


A rocha com direitos de autor, ou copyright lunar 


Porque é que esta rocha na imagem tem uma letra *C” nela inscrita? Será que foi alguma marca deixada por aqueles 
que construíram os cenários lunares? 


Esta declaração é no mínimo fantástica e esta rocha é famosa entre aqueles teóricos que afirmam que tudo não 
passou de um grande embuste e que somos todos parvos!!! Chegam a sugerir que cada rocha na paisagem lunar simulada 
possuía uma etiqueta individual com as 
letras do alfabeto “A”, “B”, “C”, etc. Sem 
dúvida uma das ideias mais ridículas... 


Obviamente que o vemos na 
imagem não é um “C”. Esta imagem é uma 
cópia de quarta geração da imagem 
original, sendo uma cópia de uma cópia de 
uma cópia, etc. Uma das cópias ficou 
contaminada com um pequeno cabelo em 
forma de *C” e acabou por se tornar numa 
das mais famosas imagens para os teóricos 
da conspiração. 





Rochas lunares 


Os astronautas da Apollo regressaram à Terra com muitas rochas lunares. Temos a certeza absoluta que elas vieram da Lua. 
As rochas lunares não se assemelham a nada existente na Terra e não poderiam ser criadas artificialmente pois possuem 
provas de biliões de anos de exposição ao vácuo, aos raios cósmicos de elevada energia, ao impacto de pequenos asteróides 
e virtualmente sem qualquer traço de água. Nada na Terra poderia replicar estas condições quer de forma natural quer de 
forma artificial. 


Mas como é que sabemos que elas não chegaram à Terra simplesmente como meteoritos? Certamente que a 
NASA possui uma vasta colecção deste tipo de rochas recolhidas em várias partes do planeta e estes apresentam os 
característicos sinais da entrada atmosférica e da oxidação. Obviamente que as rochas trazidas pelas missões lunares Apollo 
não têm qualquer destes sinais. 


Por outro lado milhares de geólogos de todo o mundo examinaram já as rochas lunares e nenhum deles colocou 
qualquer dúvida sobre a sua origem. Certamente que não pensam que todos farão parte do grande embuste lunar? Como 
nenhuma nave extraterrestre nos descarregou alguns quilos de rochas lunares, então elas só tiveram uma maneira de cá 
chegar. 
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A cratera do módulo lunar!!! Onde está, onde? 


As fotografias não mostram qualquer cratera por debaixo do módulo lunar. Não deveria existir uma cratera feita 
pelos gases provenientes do motor de descida do módulo lunar? Não está aqui a prova de que o módulo lunar nunca 
alunou? 


A imagem ao lado 
mostra-nos a fotografia AS11- 
40-5921 da NASA obtida na 
missão Apollo-11 pelo 
astronauta Edwin Aldrin. Um 
olhar atento nota a descoloração 
existente no solo e feita pelo 
motor de descida do módulo 
lunar. De notar também que a 
área quase não tem qualquer 
poeira. Da mesma forma nota-se 
uma marca feita por uma das 
sondas localizadas por debaixo 
das bases de sustentação do 
veículo na superficie quando o 
veículo deslizou lateralmente na 
fase final de descida. 


O motor de descida do 
módulo lunar desenvolvia uma 
força de 4760 kg e pode-se questionar se esta força é suficientemente forte para provocar uma cratera ou não. No entanto, 
isto pouco importa para este caso pois o motor do módulo lunar não se encontrava na sua força máxima na altura da 
alunagem pois Armstrong havia diminuído a sua potência à medida que o veículo se aproximava da superficie. 





Por debaixo das bases de sustentação do módulo lunar estavam localizadas umas sondas que detectavam a 
proximidade do solo lunar dando assim um sinal para Armstrong desactivar o motor mesmo antes de tocar no solo. Isto era 
necessário para prevenir que a força do motor pudesse danificar o próprio módulo lunar na alunagem. 


Como a NASA não tinha em mente um local de alunagem predeterminado, o módulo lunar não executava uma 
aproximação na vertical. O local de descida era seleccionado pelos próprios astronautas a partir de zonas com poucas 
rochas e à medida que se iam aproximando da superfície. Logo, o veículo não permanecia como que suspenso pela 
propulsão sobre um determinado lugar. Assim, não existia na prática qualquer força direccionada para o solo durante um 
período de tempo prolongado e suficiente para provocar uma cratera. 


As Cinturas de Van Allen 


As Cinturas de Van Allen são umas cinturas de radiações que envolvem a Terra. Foi já estimado que é necessária 
uma grande quantidade de protecção para que as radiações não matem um ser humano, coisa que os veículos Apollo 
não possuíam. Porque razão as radiações não mataram os astronautas a caminho da Lua? 


A radiação é sem dúvida um grande problema nas viagens espaciais e o campo magnético terrestre concentra esta 
radiação nas cinturas de Van Allen que rodeiam o planeta. Os veículos Apollo teriam de passar por estas cinturas de 
radiações a caminho da Lua e não era possível transportar toda a protecção necessária de chumbo para proteger os 
astronautas. Assim, porque razão os astronautas estariam dispostos a ficarem expostos a estas radiações? Porém, a questão 
é que quantidade de radiação iriam eles receber? 


O que temos de compreender antes de mais é que a radiação envolvida neste caso não é do mesmo tipo e 
intensidade da que é originada por uma bomba atómica (coisa que cuja existência e por incrível que pareça também é posta 
em causa por muitos teóricos da conspiração). Sem dúvida que com as radiações das cinturas de Van Allen, os astronautas 
não ficam doentes e os seus cabelos não caiem. Foi calculado que uma viagem rápida pelas cinturas de Van Allen resulta 
numa exposição de 1 rem. Os sintomas originados pela doença da radiação só começam a surgir a uma exposição de 25 rem 
e quando esse índice atinge os 100 rem um ser humano adoece. Aos 500 rem provavelmente estará morto. Logo, a 
exposição que os astronautas sofrem a caminho da Lua é muito reduzida. 


Porém, isto não é o mesmo que dizer que essa exposição não faz mal algum aos astronautas. Se adicionarmos a 
exposição que os astronautas recebem enquanto permanecem na superfície lunar, então chegamos a um risco que não pode 
ser totalmente quantificado e quem sabe as doenças cancerígenas que poderiam resultar dessa exposição. Muitas das 
pessoas quererão evitar correr este risco e esta exposição às radiações, porém os astronautas que pisaram o solo lunar 
arriscaram as suas viagens porque consideraram que era um risco que sem dúvida valia a pena. 
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Sem dúvida que este tipo de decisões e outros riscos que correram nas suas viagens espaciais, torna-os pessoas 
notáveis!!! 


A vida no espaço 


Não foi um dos principais responsáveis da NASA que em tempos afirmou que a radiação é um grande problema e é 
algo que impede as pessoas de viver no espaço? 


Esta sem dúvida que é uma frase que é muitas vezes utilizada como uma prova de que nunca poderíamos ter 
chegado à Lua ou viajado para lá das cinturas de Van Allen. Sem dúvida alguma que é uma frase verdadeira; a radiação é 
um grande problema que terá de ser resolvido antes de se levar a cabo qualquer tentativa para se viver os viajar no espaço a 
longo termo. O problema existe se quisermos viver na Lua, viajar até Marte ou para mais além. Porém, quando a frase foi 
proferida, e isto é algo que os teóricos do embuste não revelam, tendo em conta uma discussão sobre viagens de meses ou 
anos no espaço, não as curtas visitas à Lua que foram levadas a cabo pelas missões Apollo. Logo, o principal responsável 
da NASA está a ser citado completamente fora do contexto. 


Quinzinho Cameraman, o primeiro homem na Lua 
Quem filmou o astronauta Neil Armstrong a sair do módulo lunar quando supostamente não havia mais ninguém 


na Lua? 


Esta sem dúvida é uma das minhas preferidas!!! Obviamente foi o Quinzinho Cameraman, notável funcionário da 
RTP no final da década de 60... 


Existia uma câmara de vídeo colocada no exterior do módulo lunar Fagle especificamente destinada a filmar a 
saída de Armstrong para a superficie lunar. A NASA antecipou que o momento em que Armstrong saísse do módulo lunar 
seria de um significado particular e que todos quereriam ver. 





Quando Armstrong começou a descer a escada do módulo lunar activou remotamente a câmara de vídeo, 
movendo-se para fora do seu local de armazenamento no exterior do módulo lunar. Na imagem ao lado pode-se notar como 
o lado esquerdo da imagem está obscurecido pelo lado do Eagle e pelo braço do compartimento de armazenamento da 
câmara. 


A maneira como a câmara estava colocada originou que as primeiras imagens se encontravam de “pernas para o ar” 
e tiveram de ser colocadas em posição após ser recebidas na Terra. A mesma câmara foi posteriormente removida e 
utilizada para transmitir imagens de vídeo das restantes actividades na superficie lunar. 


A barra negra horizontal que atravessa a imagem foi o resultado de uma interferência no ecrã a partir do qual as 
imagens foram filmadas. 
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As paisagens lunares 


Porque razão as colinas nas paisagens de muitas das imagens estão sempre a surgir em outras fotografias mas com 
primeiros planos distintos? 


Antes de mais convém dizer 
que o que se observa nas imagens não 
são colinas mas sim montanhas. As 
montanhas da Lua são enormes se 
comparadas com as montanhas 
terrestres e tendem a ficar assim pois 
não existem forças de erosão na Lua. 


É também muito difícil avaliar 
as distâncias na Lua devido ao facto de 
que não existe atmosfera para 
relativizar os objectos distantes e a 
paisagem possui poucas características. 
Logo, os objectos que se encontram 
muito distantes podem dar a sensação 
de se encontrarem muito próximo, a e 
não ser que se tenha conhecimento do 
seu tamanho relativo torna-se muito 
difícil de dizer a que distância s 
encontram. 





Seja por exemplo a pequena colina na imagem ao lado, cujo aspecto não é nada de imponente. Bom, trata-se do 
Monte Hadley que só mede 4.500 metros de altura, isto é mais de duas vezes superior à altura da Serra da Estrela e muito 
superior à maior montanha de Portugal (Pico, Açores). De salientar que o Monte Hadley não é nada de especial em termos 
lunares. 


Assim, estas pequenas “colinas” são na realidade grandes montanhas e os astronautas teriam de viajar grandes 
distâncias muito antes de elas desaparecerem do segundo plano de muitas imagens. 


O que as fotografias das missões Apollo mostram são pequenas variações no ângulo do qual vemos as montanhas. 
Este fenômeno tem o nome de paralaxe e é muitas vezes utilizado para estimar as distâncias nas fotografias. A paralaxe é 
muito difícil de falsificar e seria impossível de o fazer num segundo plano. Em vez de provarem que as imagens têm um 
fundo falso, provam que na realidade são grandes objectos tridimensionais e muito distantes. 


Boas razões para o embuste do Século XX 


Será que a NASA e os Estados Unidos não tinham boas razões para simularem, falsificarem e embustear as missões 
Apollo? E os soviéticos? 


Sem dúvida que sim!!! Os Estados Unidos estavam quase desesperados em colocar um homem na superfície lunar 
antes do final da década (e esta terminava em 1970, por isso na realidade ainda tinham mais um ano!!!). O embaraço 
provocado pelo falhanço seria insuportável. Temos de ter em conta que a principal força por detrás das missões Apollo 
eram razões políticas, e não razões científicas ou militares. Tudo se resumia à questão de colocar “os comunas” no seu 
devido lugar!!! 


Porém, nada do que foi aqui referido prova que os Estados Unidos e que a NASA tenham criando um grande 
embuste e que todos sejamos um grande rebanho de estúpidos carneiros. Todos podemos ter a certeza de que se as missões 
Apollo fossem parte de um grande embuste, então a União Soviética há muito que já teria brandido essa bandeira e toda a 
gente o saberia (claro, claro... só falta dizer que a URSS também entrou no jogo e somos todos o Pai Natal!!!). Sem dúvida 
que os soviéticos saberiam dizer melhor do que ninguém que essas missões teriam sido falsificadas. 


Para terminar, os bufos vulgo 'toupeiras no interior da NASA” 
Porque razão, se se trata de um embuste, teria a NASA sido tão descuidada com as evidências? 


Não interessa de as missões Apollo foram um embuste ou não, porém uma coisa todos têm de aceitar: a NASA 
está cheia dos melhores cérebros e sem dúvida que não será estúpida. 


Muito do que foi aqui apresentado como evidências do embuste do século teria de sugerir que os melhores 
cérebros da NASA haviam sido descuidados na falsificação das missões Apollo. Se as sombras se encontram com ângulos 
errados, então porque razão ninguém se apercebeu que a iluminação das paisagens lunares com vários focos de luz não era 
uma boa ideia? Se a radiação significa que é não é possível ir para além das cinturas de Van Allen sem qualquer pesada 
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protecção, então porque razão ninguém se lembrou de simular uma pesada protecção nos veículos Apollo? E difícil 
acreditar que a NASA poderia ser tão estúpida e descuidada!!! Então porque razões foram cometidos estes erros? 


Para rodear esta questão os teóricos do embuste introduziram as figuras dos bufos ou toupeiras no interior da 
NASA. Estas pessoas nunca identificadas seriam supostamente técnicos descontentes com o embuste, e como estavam 
descontentes colocaram coisas erradas de forma deliberada e deixaram pistas para que as pessoas verdadeiramente 
inteligentes como são os teóricos do embuste do século, as pudessem detectar. Estas pessoas nunca surgiram a público para 
admitir o seu envolvimento no embuste, pois a NASA supostamente as terá assassinado como sempre faz a quem revela os 
seus segredos.... ok!!!.... 


Bom, não é possível avançar com provas para contrarias a teoria das toupeiras, porém: 
1. Como foi explicado, os erros deliberados que supostamente terão sido introduzidos não são erros; 


2. O governo americano é incompetente ao não conseguir manter estes segredos. Este segredo teria de 
envolver milhares e milhares de pessoas. Será que se poderia confiar em tanta gente para manter este 
segredo? 


3. As únicas pessoas espertas capazes de detectar estes erros não possuem qualificações académicas 
notáveis, mas têm uma grande experiência no que diz respeito à promoção dos seus livros e vídeos que 
estão à venda. Nunca ninguém com uma formação académica sólida em ciências foi convencido ou viu 
qualquer embuste apontado pelos teóricos do embuste do Século XX. 


Lançamentos Orbitais 


Agosto de 2004 


Em Agosto de 2004 registaram-se 5 lançamentos orbitais, colocando-se em órbita 5 satélites. Desde 1957 e tendo em conta 
que até 31 de Agosto foram realizados 4.344 lançamentos orbitais, 394 lançamentos foram registados neste mês, o que 
corresponde a 9.070% do total e a uma média de 8,383 lançamentos orbitais por ano neste mês. E no mês de Dezembro 
onde se verificam mais lançamentos orbitais (425 lançamentos que correspondem a 9,784% do total) e o mês de Janeiro é o 
mês no qual se verificam menos lançamentos orbitais (268 lançamentos que correspondem a 6,169% do total). 
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3 de Agosto — Delta-2 Heavy-/7925 (D307) 


MESSENGER 
Encontrando-se perto do Sol o planeta Mercúrio tornou-se 
num alvo óbvio de exploração planetária e desde cedo 
surgiram planos para a sua exploração. Lançamento orbital n.º 4.340 
Lançamento E.U.A. n.º 1.291 (29,746%) 
Sendo um dos quatro planetas terrestres Lançamento Cabo Canaveral n.º 677 (15,599%) 


(juntamente com Vénus, Terra e Marte), Mercúrio 
apresenta vários extremos ao ser o mais pequeno, o mais 
denso, o planeta com a superfície mais velha, o planeta que apresenta as maiores variações diárias de temperatura e o 
planeta menos explorado. A compreensão do ambiente de Mercúrio e das suas características é crucial para o 
desenvolvimento de uma melhor compreensão acerca do desenvolvimento do nosso próprio planeta e da sua interacção 
com a estrela mãe. Assim, a MESSENGER possui uma série de instrumentos que estão direccionados para nos 
proporcionar as respostas para seis perguntas fundamentais para a compreensão de Mercúrio. 





Qual a razão para a grande densidade de Mercúrio? 
Os planetas terrestres são compostos por um núcleo rico em ferro rodeado por um manto de magnésio e silicatos de ferro. A 
camada superior de rocha, a crosta, é constituída por minerais com um ponto de fusão mais baixo do que aqueles no manto 
inferior, formada quer por diferenciação de um grande volume de silicatos na história inicial do planeta ou por uma 
ascensão e acumulação de materiais gerados no manto. 


A densidade de cada planeta reflecte o balanço existente entre o núcleo rico em ferro e o manto e crosta ricos em 
silicatos. A densidade não comprimida de Mercúrio, isto é a sua densidade sem qualquer compactação do seu interior 
devida à própria gravidade do planeta, é de 5,3 g/cm”, de longe a mais alta existente nos planetas terrestres. A densidade de 
Mercúrio implica que 65% do planeta seja constituído por um núcleo rico em ferro (duas vezes superior ao da Terra). 


Actualmente existe várias teorias para explicar o facto de Mercúrio ser muito mais denso do que Vénus, Terra e 
Marte. Cada teoria prevê uma diferente composição para as rochas na superficie de Mercúrio. Uma das teorias indica que, 
antes do planeta se formar a partir da nuvem de poeiras e gases que rodeavam o jovem Sol, o arrastamento devido a 
pequenas nuvens moleculares de gases favoreceu a acreção de partículas densas o que levou a que o planeta se tornasse rico 
em metais, mas este processo não altera a composição dos minerais. Neste caso a composição das rochas seria similar à 
composição dos outros planetas terrestres. Segundo outra teoria, o tremendo calor proveniente do Sol teria vaporizado parte 
da camada exterior de rocha do jovem Mercúrio deixando o planeta rico em metais. Esta ideia prevê uma composição das 
rochas pobre em elementos que são facilmente vaporizáveis tais como o potássio e o sódio. Uma outra teoria aponta para 
impactos violentos logo após a formação de Mercúrio, arrancando o manto e a crosta primordiais. Esta teoria prevê que a 
actual superfície seja constituída por rochas que não contenham silicatos, alumínio e oxigénio, que estariam concentrados 
na crosta primordial. 


A MESSENGER deverá ser capaz de determinar qual é a teoria que melhor se adapta aos dados obtidos ao medir a 
composição da superfície. Os espectrómetros de raios-X e raios gama irão medir os elementos presentes na superficie 
rochosa e determinar se os elementos voláteis são não existentes ou se os elementos que tendem a concentrar-se nas crostas 
planetárias são distintos. Um espectrômetro de luz visível e de infravermelhos irá determinar quais os minerais presentes. 


Qual é a história geológica de Mercúrio? 

Por incrível que possa parecer, quando a Mariner-10 visitou Mercúrio à 25 anos atrás somente foi capaz de fotografar 45% 
da sua superfície. A superficie fotografada apresenta-se cheia de crateras e é muito antiga, tal como a superficie da Lua. 
Ligeiramente mais novas, mas mesmo assim muito velha, as planícies encontram-se entre grandes e velhas crateras. Muitos 
cientistas pensam que as planícies têm uma origem vulcânica. Esta interpretação é reforçada devido à existência de ligeiras 
diferenças de cor em relação ás crateras mais antigas, o que pode indicar uma composição rochosas distinta. Porém, devido 
ao facto de as formas geológicas que permitem concluir pela existência de vulcanismo nas imagens da Marmer-10, a 
origem das planícies permanece incerta. Ao contrário da Terra e Vénus, são observadas muito poucas características na 
superfície de Mercúrio devido a forças tectónicas. O terreno existente no lado oposto das grandes crateras, pode ter sido 
formado quando a forma do planeta focalizou a energia sísmica proveniente do impacto em regiões concentradas. Mais 
impressionantes são os desfiladeiros enormes e em forma de lóbulos quase com uma altura de 1,6 km e com centenas de 
quilómetros de comprimento. Estas formações podem ter sido originadas por compressão da camada exterior do planeta. 


A MESSENGER transporta diversas experiências que se irão concentrar sobre a geologia de Mercúrio para 
determinar a sequência de processos que moldaram a sua superficie. Os espectrômetros de raios-X, raios gama e luz visível, 
irão determinar a composição a nível de elementos químicos e minerais das rochas que compõe a superficie. A câmara irá 
observar a zona não fotografada da superficie e quase toda a superfície do planeta será observada em estéreo de forma a 
determinar a topografia global de Mercúrio, as suas variações e formas geológicas. O altímetro laser irá medir a topografia 
das características da superficie no hemisfério norte de uma forma ainda mais precisa. Ao comparar a topografia com o 
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campo gravítico do planeta medido ao analisar a órbita da MESSENGER, permitirá a determinação de variações locais na 
espessura da crosta do planeta. 


Qual é a estrutura do núcleo de Mercúrio? 

Uma das mais espantosas descobertas da Mariner-10, foi a existência de um campo magnético global em torno de Mercúrio 
o que o torna no único planeta terrestre para além da própria Terra a possuir um campo global. Pensa-se que o campo 
magnético terrestre possa ser gerado pelos movimentos das camadas exteriores líquidas do seu núcleo. Porém, Mercúrio é 
muito mais pequeno do que a Terra” e o seu núcleo à já muito tempo que deveria ter arrefecido e solidificado. De facto, o 
arrefecimento e contracção do núcleo podem ter sido a força que originou todas as rugas na superfície do planeta. Assim 
como é que um núcleo sólido e frio pode gerar um campo magnético? Uma resposta possível é a de que o núcleo pode 
ainda não ter arrefecido por completo devido ao baixo ponto de fusão de elementos como o enxofre quando se encontram 
dissolvidos. Outra possível explicação é a de que o actual campo magnético de Mercúrio é o que resta do campo magnético 
primordial do planeta. Ao compreendermos o estado do núcleo de Mercúrio podemos encontrar respostas acerca de como 
os planetas terrestres podem gerar um campo magnético. 


Ao utilizar o seu altimetro laser, a MESSENGER irá determinar a presença ou ausência de um núcleo exterior 
líquido em Mercúrio ao medir a variação do planeta enquanto este roda em torno do seu eixo de rotação. A variação da 
parte rochosa exterior do planeta será duas vezes superior se se encontrar a flutuar num núcleo líquido. Esta experiência 
quando combinada com as medições do campo magnético irá também ajudar a determinar o tamanho do núcleo e qual a 
percentagem deste que se encontra sólido. 


Qual é a natureza do campo magnético de Mercúrio? 

O campo magnético terrestre é extremamente dinâmico e encontra-se constantemente em alteração em resposta à actividade 
solar incluindo o vento solar e as explosões solares. Nós vemos os efeitos desta dinâmica no solo pois afecta as linhas de 
energia e os sistemas electrónicos, causando suspensão de fornecimentos e interferências com rádios e telefones. A 
Mariner-10 mostrou que o campo magnético de Mercúrio possui uma dinâmica semelhante e compreender a sua dinâmica 
irá auxiliar na compreensão da interacção entre o Sol e o campo magnético terrestre. Apesar do campo magnético de 
Mercúrio ser uma miniatura do campo magnético da Terra, a Mariner-10 não mediu a sua intensidade o tempo suficiente 
para o caracterizar devidamente. Na realidade não existe a certeza sobre a sua verdadeira intensidade. 


O campo magnético terrestre é um campo de dipolo, o que significa que numa escala global a Terra age como 
existisse um magnete gigante no seu núcleo. Em médio o campo magnético de Mercúrio é também um dipolo. Em 
contraste, a Lua e Marte não possuem um campo magnético global possuindo campos magnéticos locais centrados em 
diferentes depósitos rochosos. Não é certo como se deu a formação desses depósitos, e também não é claro se o campo 
magnético de Mercúrio provém ou não desse tipo de depósitos. 


O megnetômetro da MESSENGER irá caracterizar o campo magnético de Mercúrio em detalhe a partir da sua 
órbita durante quatro anos de Mercúrio (um ano de Mercúrio equivale a 88 dias terrestres), para determinar de forma exacta 
a sua Intensidade e a forma como varia de posição e altitude. Os efeitos do Sol na dinâmica do campo magnético serão 
medidos pelo megnetómetro e pelo espectrômetro de plasma. 


Quais são os materiais localizados nos pólos de Mercúrio? 
O eixo de rotação de Mercúrio está orientado quase na perpendicular em relação à órbita do planeta, de forma que a luz 
solar atinge a superfície na região polar num ângulo extremamente raso. O interior das grandes crateras nos pólos está 
constantemente na sombra e permanece perpetuamente a temperaturas abaixo dos -212ºC. Imagens de radar das regiões 
polares obtidas pela primeira vez em 1991, mostram que o interior das grandes crateras é extremamente reflectivo aos 
comprimentos de onda do radar. O material mais comum que poderia explicar este comportamento é o gelo. 


O pequeno fluxo de gelo proveniente dos cometas e meteoritos poderia ficar aprisionado nestes depósitos polares 
em Mercúrio durante biliões de anos, ou mesmo o vapor de água poderia escapar do interior do planeta e ficar congelado 
nos pólos. Por outro lado, foi sugerido que os depósitos polares consistem de um material diferente, talvez enxofre 
sublimado durante milhões e milhões de anos a partir dos minerais das rochas na superficie. 


O espectrómetro de raios gama e de neutrões 1rá detectar o hidrogénio em qualquer depósito polar. Por outro lado, 
o enxofre pode ser detectado pelo espectrômetro ultravioleta e pelos espectrômetros de partículas a partir do vapor ténue 
que possa existir sobre os depósitos. Compreender a composição dos depósitos polares em Mercúrio irá clarificar o 
inventário de materiais voláteis no interior do Sistema Solar. 


Quais são os materiais localizados nos pólos de Mercúrio? 
Mercúrio encontra-se rodeado por uma atmosfera extremamente fina. Na realidade é tão fina que, ao contrário das 
atmosferas de Vénus, Terra e Marte, as moléculas em torno de Mercúrio com colidem umas com as outras, saltam de lugar 
para lugar na superficie tal como bolas de borracha. Este tipo de atmosfera é conhecido pela designação de exosfera. Seis 
elementos foram detectados na exosfera de Mercúrio: hidrogénio, hélio, oxigénio, sódio, potássio e cálcio. O hidrogénio e o 


* O diâmetro da Terra é de 12.756 km enquanto que o diâmetro de Mercúrio é de 4.878 km. 
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hélio provêm em grande parte do fluxo de gás quente e 1onizado emitido pelo Sol (vento solar). Parte do hidrogénio e do 
oxigénio pode provir de partículas de gelo que cairem em Mercúrio proveniente de cometas ou meteoritos. O sódio, potássio 
e alguma parte do oxigénio, podem provir das rochas na superficie. Vários processos distintos podem ter colocado estes 
elementos na exosfera, e cada um indica uma mistura distinta: vaporização de rochas por impactos, lenta evaporação de 
elementos a partir das rochas devido ao calor solar, decaimento devido aos 10es existentes no vento solar, ou emissão de 
gases a partir do interior do planeta. 


A MESSENGER irá determinar a composição da exosfera de Mercúrio utilizando o espectrômetro de ultravioleta 
e o espectrómetro de partículas. A composição da exosfera determinada por estes instrumentos será comparada com a 
composição das rochas à superfície medida pelos espectrómetros de raios-X e raios gama, para determinar quais os 
processos que contribuíram para a ténue atmosfera. 


A MESSENGER 


O sistema de propulsão química de duplo modo encontra-se 
integrado na estrutura do veículo para fazer uma utilização 
económica da sua massa. A sua estrutura é principalmente 
composta de um material à base de grafite. Esta estrutura 
compósita proporciona a força necessária para que o veículo 
resista ao lançamento enquanto proporciona uma baixa 
massa. Dois grandes paméis solares, suplementados com 
uma bateria de níquel - hidrogénio, proporcionam energia à 
MESSENGER. 


Os cérebros do veículo são módulos electrónicos 
redundante integrados IEM (Integrated Redundant 
Modules) e cada um alberga dois processadores, um 
processador principal a 25 MHz e um processador de 
reserva a 10 MHz. 


A determinação da atitude é levada a cabo 
utilizando câmaras de detecção para detecção de estrelas e 
uma unidade IMU (Inertial Measurement Unit) de medida 
inercial que contém quatro giroscópios e quatro acelerômetros, possuindo ainda seis sensores solares digitais DSS (Digital 
Solar Sensors) como suplentes. O controlo da atitude é levado a cabo utilizando quatro rodas de reacção localizadas no 
interior do veículo e, quando necessário, a MESSENGER pode utilizar os seus pequenos motores. A sonda irá receber os 
comandos e enviar os dados através das suas antenas de banda-X polarizadas circularmente. 





Um elemento em particular no desenho da MESSENGER destina-se a lidar com o calor intenso em Mercúrio. O 
Sol atinge um tamanho 11 vezes superior ao observado na Terra e as temperaturas à superfície atingem os 450ºC, porém a 
MESSENGER irá operar a uma temperatura ambiente por detrás de um escudo fabricado em cerâmica resistente ao calor. 


A instrumentação a bordo da MESSENGER 


Os instrumentos a bordo da MESSENGER foram cuidadosamente escolhidos para responder às seis questões fundamentais 
da missão. A maior parte dos instrumentos estão rigidamente fixados ao corpo do veículo para que a cobertura do planeta 
seja obtida enquanto a sonda o sobrevoa. A MESSENGER transporta oito instrumentos: 


e Mercury Dual Imaging System (MDIS) — este instrumento consiste em câmaras de grande e pequena 
angulares que irão obter imagens da superficie, detectar variações dos espectros da superficie e recolher 
informação topográfica. Uma plataforma pivot irá auxiliar na orientação das câmaras para onde os 
cientistas desejarem. As duas câmaras irão ver da mesma forma que os nossos olhos. 


e  Gamma-Ray and Neutron Spectrometer (GRNS) — este instrumento irá detectar raios gama e neutrões 
que sejam emitidos por elementos radioactivos na superfície de Mercúrio ou por elementos á superficie 
que tenham sido estimulados por raios cósmicos. Será utilizado para mapear a abundância relativa dos 
diferentes elementos e irá ajudar a determinar se existe gelo nos pólos do planeta que nunca estão 
expostos à luz solar directa. 


e X-Ray Spectrometer (XRS) — os raios gama e os raios-X de alta energia provenientes do Sol e que 
atingem a superficie do planeta, podem causar a emissão de raios-X de baixa energia por parte dos 
elementos à superficie. O XRS irá detectar estes raios-X para medir as abundâncias dos vários elementos 
nos materiais que constituem a crosta de Mercúrio. 
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e  Magnetometer (MAG) — este instrumento encontra-se localizado na extremidade de um braço comum 
comprimento de 3,6 metros e irá mapear o campo magnético de Mercúrio, procurando por regiões de 
rochas magnetizadas na crosta. 


e Mercury Laser Altimeter (MLA) — este instrumento contém um laser que irá enviar luz para a superficie 
do planeta e um sensor que irá detectar a luz após ter sido reflectida na superficie. Juntos irão medir a 
quantidade de tempo que demora a luz a percorrer a distância de ida e volta para a superficie. Ao registar 
as variações nesta distância, será produzida uma descrição muito detalhada da topografia de Mercúrio. 


e Mercury Atmospheric and Surface Composition Spectrometer (MASCS) — este espectrômetro é sensível 
á luz desde o infravermelho até ao ultravioleta e irá medir as abundâncias dos gases atmosféricos, bem 
como detectar minerais na superficie. 


e  Energetic Particle and Plasma Spectrometer (EPPS) — o EPPS irá medir a composição, distribuição e 
energia das partículas carregadas (electrões e vários 10es) na magnetosfera de Mercúrio. 


e Radio Sciense (RS) — o RS irá utilizar o efeito Doppler para medir pequenas alterações na velocidade da 
sonda à medida que orbita o planeta. Isto permitirá estudar a distribuição da massa de Mercúrio, incluindo 
variações na espessura da sua crosta. 


A missão da MESSENGER 


A MESSENGER utiliza os denominados “gravity assists” da Terra, Vénus e Mercúrio para fazer baixar a sua velocidade 
em relação a este último planeta a quando da inserção orbital. Nestas manobras o veículo voar muito perto do planeta e 
«ganha» ou «perde» uma pequena quantidade do momento 
angular do planeta em torno do Sol. Como o planeta é 
infinitamente mais massivo do que a sonda, a sua órbita não 
sofre qualquer alteração, porém cada uma destas manobras altera 
a forma, tamanho e inclinação da órbita da MESSENGER até 
que o propolente a bordo do veículo seja suficiente para inserir a 
sonda na sua órbita operacional. Os cientistas da NASA 
denominam como “Mercury Orbit Insertion” a manobra que irá 
colocar a MESSENGER na órbita de Mercúrio a partir da órbita 
solar. 


Lançamento e viagem 


Para uma descrição mais detalhada do lançamento da 
MESSENGER ver “Lançamento da missão D307”. O 
lançamento da MESSENGER tirou partido de uma janela de 
lançamento de 13 dias que se abriu a 2 de Agosto de 2004. Caso 
a sonda não fosse colocada em viagem até ao dia 15 de Agosto de 2004, teria de esperar mais um ano até que o 
alinhamento dos planetas interiores permitisse a realização das manobras orbitais previstas. 





A sonda irá regressar à vizinhança da Terra em Agosto de 2005 e depois passará por Vénus duas vezes em 
Outubro de 2006 e em Junho de 2007. As manobras na vizinhança de Vénus serão utilizadas para alterar o tamanho e 
rotacionar a sua trajectória para que se encontre mais perto da órbita de Mercúrio. 


Três manobras junto de Mercúrio, cada uma seguida cerca de dois meses mais tarde por manobras de correcção 
orbital, irão colocar a MESSENGER em posição para entrar em órbita de Mercúrio em Março de 2011. Durante os voos 
por Mercúrio previstos para Janeiro de 2008, Outubro de 2008 e Setembro de 2009, a MESSENGER irá registar os detalhes 
da superficie de todo o planeta a cores, observar áreas que não foram observadas pela Mariner-10, e medir a composição da 
superfície, atmosfera e magnetosfera. Serão os primeiros dados provenientes de Mercúrio em mais de 30 anos, sendo muito 
valiosa para planear a missão orbital de um ano da MESSENGER. 


Trabalhando desde órbita 


A órbita de MESSENGER em torno de Mercúrio será altamente elíptica com o ponto mais baixo a 200 km de altitude e 
mais de 15.193 km de altitude no ponto mais alto. O plano orbital estará 80º inclinado em relação ao equador de Mercúrio, 
com o ponto mais baixo a estar localizado a 60º de latitude Norte. A órbita de baixa altitude sobre o hemisfério Norte 
permite à MESSENGER levar a cabo uma investigação detalhada da geologia de Mercúrio e determinar a composição da 
grande planície de impacto denominada Caloris — a maior característica na sua superficie. 


Cerca de 33% do propolente disponível é necessário para a inserção orbital. Os motores da MESSENGER devem 
desacelerar a sonda cerca de 0,83 km/s. A medida que a sonda se aproxima de Mercúrio, o motor principal deverá ser 
cuidadosamente orientado na direcção da velocidade frontal. A primeira manobra (com uma duração de cerca de 15 
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minutos) irá colocar a sonda numa órbita estável, preparando uma manobra posterior cerca de dois ou três dias mais tarde 
perto do ponto mais baixo da sua órbita. 


Após atingir a sua órbita primária, pequenas forças, tais como a pressão da radiação solar (a força exercida pela luz 
solar), irão alterar a órbita do veículo. Apesar destas pequenas força terem um efeito minimo na órbita da MESSENGER, 
elas podem aumentar a altitude minima, a inclinação orbital e a latitude do ponto mais baixo da órbita da sonda. Se não 
forem corrigidos, o aumento na altitude minima da órbita irá implicar que não seja possível finalizar de forma satisfatória 
alguns objectivos científicos. 


Para manter a altitude mínima abaixo dos 500 km, devem ser levadas a cabo manobras propulsivas em pares a 
cada ano de Mercúrio. A primeira manobra aumenta o período orbital para 12 horas e 15 minutos ao aumentar a velocidade 
do veículo no ponto mais baixo da sua órbita. Duas órbitas e meia mais tarde uma manobra no ponto mais alto da sua órbita 
será levada a cabo uma manobra que baixa a velocidade do veículo o suficiente para ajustar o período orbital nas 12 horas e 
regressar a uma altitude minima de 12 horas. Devido ao facto de o escudo solar ter de proteger a principal parte da sonda da 
luz solar directa durante as manobras propulsivas, o tempo de realização destas manobras é limitado a alguns dias quando 
Mercúrio se encontra perto do mesmo ponto na sua órbita aquando da manobra de inserção orbital. 


A órbita de 12 meses da MESSENGER cobre dois dias solares de Mercúrio”. O primeiro dia solar será destinado a 
obter um mapa global a partir de diferentes instrumentos, enquanto que o segundo dia solar de Mercúrio servirá para as 
investigações científicas. 


Centro de operações da missão 


Localizado no John Hopkins Applied Physics Laboratory, Laurel — Maryland, o MOC (Mission Operations Center) serve 
de interface entre as equipas científicas e de engenharia da MESSENGER e o próprio veículo. A principal responsabilidade 
do Centro é a de manter a sonda em bom estado, o que é levado a cabo ao executarem contactos de rotina com a sonda 
através da Deep Space Network da NASA. Durante estes contactos o MOC recebe dados de manutenção da sonda 
(telemetria) para avaliar o seu estado, recebendo também os dados gravados no SSR (Solid State Recorder) do veículo. Por 
outro lado, o MOC utiliza esta oportunidade para transmitir sequências de comandos para a MESSENGER. 


Enquanto mantém o bom estado da sonda, o MOC trabalha juntamente com as equipas de ciência e de 
planeamento da missão para desenvolver sequências de actividades para a MESSENGER e para os seus instrumentos. As 
requisições de actividades por parte destas equipas são integradas com actividades de manutenção para desenvolver 
comandos que definam as actividades do veículo dentro do período planeado. 


Centro de operações científicas 


O SOC (Science Operations Center) da MESSENGER é o responsável pela aquisição, tratamento e arquivo dos dados 
científicos. O John Hopkins Applied Physics Laboratory coordenaas tarefas de aquisição científica com a participação da 
equipa de ciência da MESSENGER. A Applied Coherent Technology Corporation trata da gerência dos dados e tem a 
responsabilidade pelo seu arquivamento. 


Ma área de aquisição científica, o SOC é responsável pelo planeamento, preparação da sequência de comandos, 
observações de validação, e determinação dos objectivos científicos. Para a gerência dos dados e seu arquivamento, o SOC 
é responsável pelo suporte das operações antes e durante o voo, gerando o arquivo PDS (Planetary Data System) e 
estabelecendo uma instalação SOC local. 


Delta-2 Heavy-7925-9,5 


A MESSENGER foi lançada pelo terceiro Delta-2 Heavy. Este for o 113º lançamento com sucesso num total de 115 de um 
foguetão da série Delta-2 desde 1989, sendo o 60º lançamento com sucesso consecutivo desde 1997. 


A versão utilizada neste lançamento foi a 7420H-9.5 de dois estágios auxiliados por nove propulsores laterais na 
base do primeiro estágio. Os foguetões Delta são construídos em Huntington Beach, Califórnia, sendo a montagem final 
realizada em Pueblo, Colorado. 


* O doa solar de Mercúrio tem uma duração de 176 dias terrestres. 
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A versão 7420H-9.5 é composta por quatro partes principais: o primeiro estágio (que inclui o motor principal e 
quatro propulsores laterais a combustível sólido), o inter-estágio (que faz a ligação física entre o primeiro e o segundo 
estágio), o segundo estágio e uma ogiva de 9,5 pés (2,9 metros) de 
diâmetro fabricada em materiais compósitos. 


Á 1 O Delta 2 7420H-9.5 atinge uma altura de 38,4 metros e 


Composile 
Sm O-Mt | | 
Payload Faring | = 
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tem um diâmetro de 2,4 metros (sem entrar em conta com os 
propulsores sólidos na base). No lançamento tem um peso de 
230.000 kg e é capaz de desenvolver uma força de 359.340 kgf. É 
capaz de colocar uma carga de 5.089 kg numa órbita baixa a 185 
km de altitude ou então 1.818 kg numa trajectória para a órbita 
geossincrona. 


- Avionios 


Os propulsores laterass SSRM — Strap-on Solid Rocket 
Motors, são fabricados pela Alliant Techsystems e cada um pode 


2.44-m/B-fl desenvolver 64.070 kgf no lançamento. Têm um comprimento de 
dai ar 14,70 metros, um diâmetro de 1,17 metros, um peso bruto de 
19.327 kg, pesando 2.282 kg sem combustível. Possuem um Tes de 

sogrid First-stage 278s, um Ies-nm de 273s e um Tq de 75s. 


Liquid Oxygen Tank 
O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) tem um peso 
bruto de 13.064 kg e um peso de 1.361 kg sem combustível. Tem 
um comprimento de 26,1 metros e um diâmetro de 2,4 metros. 
Graphlte-Epoxy Está equipado com um motor RS-27A que tem um peso de 1.091 
Strap-on Motors kg, um diâmetro de 1,1 metros e uma altura de 3,8 metros. No 
(3,407 9 vácuo produz uma força de 107.500 kgf, tendo um Tes de 302s e 
um tempo de queima de 274s. Consome LOX e querosene 
altamente refinado (RP-1). O RS-27A é construído pela 


Rockndyno AS-Z7A Rocketdyne. 
Main Engine 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) tem um peso 
bruto de 6.905 kg e um peso de 808 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 5,9 metros e um diâmetro de 1,7 metros. No 
vácuo o seu motor Aerojet AJ10-118K (com um peso de 98Kg, um diâmetro de 1,7 metros e uma câmara de combustão) 
produz uma força de 4.425 kgf, tendo um les 318s e um tempo de queima de 444s. Consome N,0, e Aerozine-50. 





O Delta-2 pode ser configurado num lançador de dois ou três estágios consoante a necessidade dos satélites a 
colocar em órbita. A versão do Delta-2 7925, pode colocar 1.800 kg numa órbita de transferência para a órbita 
geossincrona. 


Veículo Local Plat. ai 


2003-032 8-Jul-03 D299 C.CA.F.S. SLC-17B Opportunity (27849 2003-324) 


2003-038 25-Ago-03 D300 C.CA.F.S. SLC-17B SIRTF (27871 2003-0384) 
2004-030 3-Ago-04 D307 C.CA.F.S. SLC-17B MESSENGER (28391 2004-0304) 





O Delta-2 pode ser lançado a partir do Cabo Canaveral (Air Force Station), plataformas SLC-17A e SLC-17B, e 
da Base Aérea de Vandenberg, Califórnia, (plataforma SLC-2W). O Space Launch Complex-l7 (SLC-17) do Cabo 
Canaveral foi construído pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) para o desenvolvimento do míssil balístico de 
alcance intermédio (IRBM) Thor, tendo a construção das plataformas A e B sido iniciada em Abril de 1956. Em Setembro 
desse mesmo ano a Força Aérea ocupou parcialmente a plataforma SLC-17B, tendo o primeiro lançamento sido efectuado a 
25 de Janeiro de 1957". A primeira modificação ao complexo SLC-17 teve lugar em 1960 de forma a suportar o lançamento 
de veículos derivados do Thor. Entre o início de 1960 e Dezembro de 1965 foram lançados 35 foguetões Delta a partir do 
complexo. 


As plataformas foram transferidas para a NASA em 1965, pois para a USAF já não havia qualquer utilização 
militar para o complexo. Devido ao acidente do Challenger os lançamentos comerciais e militares foram na sua totalidade 
transferidos para os lançadores convencionais e em resultado a Boeing criou o lançador Delta-2. A USAF decidiu também 


” O primeiro Thor a ser lançado desde o complexo SLC-17 tinha o número de série 101 e o lançamento resultou num 
fracasso com a explosão do míssil devido a um problema de contaminação do LOX que originou uma falha numa válvula 
do motor. 
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transferir o lançamento dos seus satélites Navstar, anteriormente destinados a serem lançados pelo vaivém, para o novo 
Delta-2. O complexo SLC-17 foi escolhido como local de lançamento do Delta-2 e o complexo regressou novamente à 
responsabilidade da USAF em Outubro de 1988. O complexo teve de sofrer obras profundas com a instalação de novas 
plataformas de serviço, de um sistema hidráulico de elevação de cargas e de um sistema de armazenamento e fornecimento 
de hidrogénio líquido. A torre de serviço móvel do complexo teve de ver o seu tamanho aumentado em 3 metros de forma a 
acomodar o novo lançador. O primeiro lançamento do Delta-2 a partir do complexo (plataforma A) teve lugar a 14 de 
Fevereiro de 1989. A última modificação ao complexo finalizou em Outubro de 1997 e serviu para adaptar a plataforma B 
ao lançador Delta-3º e posteriormente ao Delta-2 Heavy. 


Lançamento da missão D307 
Ás 0609UTC do dia 2 de Agosto o lançamento da sonda MESSENGER era adiado devido ás más condições atmosféricas 
no local do lançamento. Após o adiamento toda a plataforma foi colocada em segurança e o lançador foi abrigado sobre a 
torre móvel de serviço, procedendo-se também à drenagem dos depósitos de propolente. O lançamento era adiado por 24 
horas (para as 0616UTC do dia 3 de Agosto no início de uma janela de lançamento de 12 segundos). 


A torre móvel de serviço começava novamente a ser colocada na sua posição de segurança às 2120UTC e a 
plataforma de lançamento 17B era evacuada às 0250UTC do dia 3 de Agosto. Nesta altura eram registados alguns 
relâmpagos no céu do Cabo Canaveral, mas a contagem decrescente 
prosseguiu sem qualquer contratempo. 


Pelas 0307UTC todos os membros da equipa de controlo de 
lançamento eram consultados e todos concordaram em se iniciar a 
contagem decrescente final (Terminal Countdown) que incluiu duas 
paragens na contagem a T-20 minutos e a T-4 minutos, num total de 
30 minutos. 


O início da activação do sistema de orientação do lançador 
teve lugar às 0319UTC e entre as 031I9UTC e as 0336UTC 
procedeu-se à pressurização do sistema de nitrogênio e de hélio do 
primeiro estágio do lançador. De seguida procedeu-se a uma 
verificação das válvulas, sensores, contadores de fluxo e restante 
equipamento em preparação para o início do abastecimento de 
querosene altamente refinado no primeiro estágio que teve lugar às 
0341UTC. Entretanto as condições atmosféricas continuavam a não 
permitir o lançamento da MESSENGER, sendo violadas as regras 
meteorológicas devido à presença de nuvens de tempestade sobre a 
plataforma de lançamento e ao longo da trajectória que seria 
percorrida pelo foguetão. 


O abastecimento de querosene teve uma duração 
aproximada de 10 minutos com a equipa de controlo a computar a 
quantidade de propolente que seria necessária para a missão. No total 
foram bombeados para o depósito 37.646 litros. O abastecimento é 
levado a cabo em duas fases: a primeira fase, denominada 
“enchimento rápido” utiliza uma válvula que permite a passagem de 
um maior fluxo de querosene até atingir um volume de 36.908 litros, 
altura em que a válvula foi encerrada e aberta uma válvula de “enchimento lento” até atingir o volume de propolente 
necessário. 





Às 0414UTC chegavam os primeiros sinais de que as condições atmosféricas estariam a melhorar, diminuindo a 
quantidade de nuvens sobre o Cabo Canaveral. Entretanto, um avião de reconhecimento meteorológico levantava voo para 
examinar as nuvens sobre o local de lançamento. Nesta altura ainda não havia permissão para o lançamento, apesar de 
continuarem os preparativos e a contagem decrescente, e esta condição manteve-se até que os meteorologistas não 
obtiveram informações mais detalhadas sobre os sistemas dinâmicos que pairavam sobre o Cabo Canaveral. 


Ás 0420UTC a equipa que controla o abastecimento de oxigénio líquido (LOX) do primeiro estágio do lançador 
referiu que se encontrava pronta e às 0426UTC era dada luz verde para o seu início. Entretanto às 0425UTC era finalizada 


A plataforma utilizada foi a SLC-17A. O lançamento teve lugar às 1830UTC e o foguetão Delta-2 6925 (D184) colocou 
em órbita o satélite USA-35 / Navstar 2-1 GPS-14 (19802 1989-0134). 


2 O primeiro lançamento do Delta-3 teve lugar a 27 de Agosto de 1998 e resultou num fracasso quando o foguetão Delta-3 
(D3-1) não conseguiu colocar em órbita o satélite Galaxy-10. 
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a activação do sistema de orientação do lançador. As 0453UTC era finalizada a pressurização dos tanques de combustível e 
oxidante do segundo estágio, bem como dos sistemas de hélio e nitrogénio. 


O abastecimento de LOX tinha início às 0434UTC numa fase de enchimento rápido até atingir 95% da capacidade 
do tanque de oxidante, passando-se depois para uma fase de enchimento lento. O abastecimento de LOX era finalizado às 
0502:31UTC e teve uma duração de 28 minutos e 20 segundos. Por esta altura o lançador encontrava-se totalmente 
abastecido para a missão após o abastecimento de RP-1 (querosene) e de LOX, pois o segundo estágio havia sido já 
abastecido com tetróxido de nitrogénio e Aerozine-50 (propolentes hipergólicos e armazenáveis). 


Ás 0516UTC era levado a cabo o teste de mobilidade dos motores do primeiro e do segundo estágio do lançador. 
Estes testes verificam a mobilidade dos motores principais do primeiro estágio e dos dois motores vernier, bem como do 
motor do segundo estágio garantindo assim que o veículo será capaz de manobrar durante a ascensão. Os testes com o 
motor do segundo estágio eram finalizados às 0518UTC altura em que eram iniciados os testes com os motores do primeiro 
estágio que eram por sua vez finalizados às 0522UTC. 


A contagem decrescente entrava na sua primeira paragem às 
0526UTC (T-20m). Tal como a segundo paragem na contagem 
decrescente, esta primeira paragem tem como objectivo proporcionar 
à equipa de controladores algum tempo para resolver qualquer 
problema que possa ter surgido na contagem decrescente ou então 
para retomar alguma actividade que se tenha atrasado. Este tempo é 
também utilizado para examinar os dados provenientes dos testes de 
mobilidade dos motores que haviam sido recentemente finalizados. 


A contagem decrescente foi retomada às 0546UTC (T- 
20m). Às 0552UTC eram levados a cabo testes nos receptores dos 
comandos de destruição do lançador por parte do Range Safety que 
seriam utilizados para destruir o foguetão Delta-2 na eventualidade 
de algo correr mal nas fases iniciais do lançamento. 


Pelas 0559UTC o tanque de LOX era totalmente enchido de 
oxidante e por essa altura iniciava-se a pressurização dos tanques de 
água da plataforma de lançamento. A água seria despejada na 
plataforma na altura da ignição dos motores do primeiro estágio com 
o objectivo de eliminar os efeitos nefastos das ondas de choque quer 
sobre o veículo quer sobre a estrutura da plataforma. 


Com as condições atmosféricas agora favoráveis ao 
lançamento, a contagem decrescente entrava na sua segunda e última 
paragem às 0601:05UTC (T-4m). A sonda MESSENGER começava 
a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia às 
0610UTC e a contagem decrescente era retomada às 0611:56UTC 
sem se registar qualquer tipo de problema. As 0612UTC (T-3m 45s) 
os sistemas do lançador Delta-2 começavam a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia e às 
0612:56UTC (T-3m) o sistema de segurança do terceiro estágio era activado. 


Às 0613UTC (T-2m 26s) a sonda MESSENGER era declarada pronta para o lançamento e às 0613:56UTC (T-2m) 
as válvulas de ventilação do depósito de LOX eram encerradas preparando-se assim o início da pressurização do tanque. 
Nesta fase bafaradas de vapor eram observadas a sair do lado do veículo à medida que a pressão no interior do tanque se 1a 
estabilizando. A T-Im (0614:56UTC) o sistema da bomba hidráulica do segundo estágio utilizava as fontes internas de 
energia após se verificar uma pressão aceitável. 





A sequência de lançamento teve início às 0615:54UTC (T-2s) com um engenheiro da Boeing a activar um botão 
de ignição numa consola no centro de controlo do lançamento. O accionamento do botão deu início à ignição dos dois 
motores vernier do primeiro estágio e do seu motor principal. Imediatamente a seguir entraram em ignição seis dos nove 
propulsores laterais de combustível sólido. O lançamento da MESSENGER teve lugar às 0615:56,537UTC (T=0s), com o 
lançador a abandonar rapidamente a plataforma de lançamento SLC-17B e a iniciar uma manobra que o colocou numa 
trajectória em direcção a Este sobre o Oceano Atlântico. 


A queima dos seis propulsores laterais de combustível sólido que entraram em ignição na plataforma de 
lançamento correu normalmente e terminou às 0617UTC (T+Im 25s). Momentos antes da separação dos seis propulsores 
entraram em ignição os restantes três propulsores que funcionaram até às 0618UTC (T+2m 40s), separando-se de seguida. 


O final da queima do primeiro estágio (MECO — Main Engine Cut-Off) teve lugar às 0620UTC (T+4m 38s). Os 
motores vernier continuaram em ignição por alguns segundos mais antes de se extinguirem e da separação entre o primeiro 
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e o segundo estágio cujo motor entrou em ignição às 0620UTC (T+4m 50s). A ogiva de protecção da MESSENGER 
dividiu-se em duas metades e separou-se às 0621UTC (T+5m), não sendo mais necessária. 





seu longo voo até Mercúrio. O contacto com a sonda foi estabelecido 
pela primeira vez às 0731UTC, confirmando-se a abertura dos painéis 
solares. 


Após entrar em órbita terrestre a sonda MESSENGER 
recebeu a Designação Internacional 2004-0304 e o número de 
catálogo orbital 28391. Para as restantes designações dos objectos 
resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 


O primeiro visitante de Mercúrio, 


A aventura da Mariner-10 
Também designada Mariner Venus/Mercury 1973 (ou mesmo 
Mariner-J) a missão da Mariner-10 constituiu o 7º lançamento com 
sucesso da série de exploradores Mariner. Lançada às 0545:00UTC 
do dia 3 de Novembro de 1973, a Mariner-10 foi o primeiro veículo a 
utilizar a atracção gravitacional de um planeta (neste caso Vénus) 
para atingir outro planeta (Mercúrio), sendo até esta data a única 
sonda a visitar o primeiro planeta do Sistema Solar. 


Colocada numa órbita heliocêntrica retrógrada, a Mariner-10 
passou por Mercúrio três vezes enviado para a Terra imagens e dados 
sobre o pequeno planeta. A Mariner-10 foi a primeira sonda a enviar 
imagens detalhadas tanto de Mercúrio como de Vénus. A sonda tinha 
como objectivos medir e sondar o ambiente de Mercúrio, a sua 
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Ás O621UTC (T+5m 40s) o lançador 
encontrava-se a uma altitude de 123,92 km, a uma 
distância de 981,70 km do Cabo Canaveral e a uma 
velocidade de 23.390,15 km/h. A estação de rastreio 
de Antiqua começava a receber os dados de 
telemetria do lançador às 0622UTC (T+6m 35s). Às 
0624UTC (T+8m 54s) terminava a primeira queima 
do segundo estágio do lançador (SECO-1 “Second 
Stage Cut-Off - 7”) com o conjunto a atingir uma 
órbita preliminar em tomo do planeta onde 
permaneceria até ás 0702UTC (T+46m 5s) altura em 
que o motor do segundo estágio entrava de novo em 
ignição. Entretanto, a após passar por uma zona sem 
cobertura a nível de telemetria, a estação da Ilha de 
Ascensão começava a receber o sinal do lançador às 
0635UTC (T+19m 15s), com a sua cobertura a 
terminar às 0642UTC (T+26m 10s). Seguiu-se nova 
zona sem cobertura no que diz respeito à recepção 
de telemetria até ás O0701UTC (T+45m 20s) altura 
em que a estação de recepção OTTR da USAF 
localizada no Sudeste do Oceano Pacífico começou 
a receber o sinal do estágio em órbita. 


A segunda ignição do segundo estágio 
terminou (SECO-2) às 0705UTC (T+49m 3s). Doze 
segundos mais tarde o estágio iniciou uma ligeira 
rotação em torno do seu eixo longitudinal de forma a 
proporcionar uma estabilização ao terceiro estágio e 
à MESSENGER antes da separação que teve lugar 
às 0706UTC (T+50m). A ignição do terceiro estágio 
deu-se a T+50m 20s (706UTC). A ignição do motor 
de combustível sólido Star-48B terminou às 
0707UTC (T+5Im 425). 


A separação da sonda MESSENGER teve 
lugar às 0712UTC (T+56m 50s) iniciando assim o 
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atmosfera tênue, a sua superfície e outras características, levando a cabo os mesmos objectivos a quando da visita a Vénus. 
A sonda tinha como objectivos secundários a realização de experiências no meio interplanetário por onde viajaria e obter 
experiência na utilização da gravidade planetária para a execução de manobras. 


A Mariner-10 tinha um peso de 473,9 kg (no lançamento pesava 502,9 kg dos quais 29 kg eram propolente e gás 
para controlo de atitude, sendo o total do peso da instrumentação de 79,4 kg) sendo uma estrutura octogonal de alumínio 
com oito compartimentos com sistemas electrónicos. Na diagonal tinha um comprimento de 1,39 metros e uma altura de 
0,457 metros. Estava equipada com dois paiméis solares cada um com um comprimento de 2,69 metros e uma largura de 
0,97 metros. Os painéis estavam colocados no topo da sonda e tinham uma área de 5,1 m” de células solares. Com os 
painéis solares na posição operacional a sonda tinha uma envergadura de 8,0 metros e 3,7 metros de altura (medida desde o 
topo da antena de baixo ganho até ao fundo do escudo térmico). A sonda possuía uma plataforma móvel com dois graus de 
liberdade que estava montada na área oposta ao escudo térmico. 


O motor da sonda utilizava hidrazina e tinha uma força de 222 N, estando situado por debaixo de um tanque de 
propolente esférico colocado no centro da estrutura de alumínio. A tubeira do motor atravessava o escudo térmico. Dois 
conjuntos de três pares de pequenos motores de nitrogênio para controlo de reacção, colocados nas pontas dos pamméis 
solares, eram utilizados para estabilizar o veículo 
nos três eixos espaciais. O comando e o controlo 
da sonda era levado a cabo por um computador a 
bordo juntamente com comandos enviados da 
Terra. 


A sonda transportava uma antena de alto 
ganho móvel com um disco parabólico de 
alumínio e estrutura em favos de mel com um 
diâmetro de 1,37 metros. A antena encontrava-se 
montada na extremidade de um braço num dos 
lados da sonda. Uma antena de baixo ganho 
omnidireccional encontrava-se colocada no final 
de um braço com um comprimento de 2,85 
metros que se estendia no lado oposto do escudo 
térmico. As ligações permitiam ao veículo ç i 
transmissões em frequências de banda-S e banda- a Fo bia rá 
X, podendo os dados ser transmitidos com um | ET O aos 
fluxo máximo de 117,6 kbites/s. A Mariner-10 
estava equipada com um sensor estelar localizado 
no anel superior da estrutura octogonal. Nas 
extremidades dos painéis solares encontravam-se sensores solares. O interior do veículo era isolado com multicamadas de 
cobertores térmicos na parte superior e na parte inferior. Um escudo solar foi aberto após o lançamento para proteger a 
parte da sonda voltada para o Sol. Zonas reforçadas em cinco dos oito lados do veículo também ajudavam a controlar a 
temperatura no interior. 





Os instrumentos no interior da sonda mediram a atmosfera, superfície, e características físicas de Mercúrio e 
Vénus. As experiências levadas a cabo incluíram a fotografia televisiva, campo magnético, estudos do plasma, radiometria 
de infravermelhos, espectroscopia de ultravioletas e detectores de rádio. A Mariner-10 transportou também pela primeira 
vez um transmissor de alta-frequência em banda-X. 


Perfil da missão da Mariner-10 


Após o seu lançamento por um foguetão Atlas-Centauro, a Mariner-10 foi colocada numa órbita preliminar durante 25 
minutos, sendo posteriormente propulsionada em torno do Sol na direcção de Vénus. A cobertura dos analisadores solares 
electrostáticos não se abriu por completo após o lançamento e estes instrumentos, parte da experiência SEAES (Scanning 
Electrostactic Analyzer and Electron Spectrometer) não puderam ser utilizados. Descobriu-se também que os aquecedores 
das câmaras de televisão haviam falhado, decidindo-se deixar as câmaras sempre ligadas de forma a prevenir danos nas 
ópticas devido às baixas temperaturas. 


No dia 14 de Novembro de 1973 foi levada a cabo uma correcção de trajectória e logo a seguir a esta manobra o 
sensor estelar fixou num pedaço de tinta brilhante que se havia separado da sonda, tendo perdido a orientação em relação à 
estrela Canopus. Um protocolo de segurança automático foi accionado e conseguiu recuperar a orientação, mas o problema 
da tinta que se separava da sonda voltou a ocorrer no decorrer da missão. O computador de bordo também sofreu alguns 
problemas com resets não planeados, o que levou á necessidade de se proceder a uma reconfiguração a sequência do 
relógio de bordo e dos subsistemas do veículo. Durante a viagem também ocorreram problemas periódicos com a antena de 
alto ganho. 
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Em Janeiro de 1974 a Mariner-10 levou a cabo observações em ultravioleta do cometa Kohoutek e a 21 de Janeiro 
foi levada a cabo mais uma correcção de trajectória. A 5 de Fevereiro a Mariner-10 sobrevoa o planeta Vénus a uma 
distância mínima de 5.768 km (1701UTC). Ao mesmo tempo que transmitia imagens do planeta, a sonda utilizava a sua 
gravidade para se dirigir para Mercúrio. 


Durante a viagem para Mercúrio aconteceu pela segunda vez uma anomalia com o controlo de atitude, levando ao 
gasto de gás de controlo. Foram então utilizados novos procedimentos a partir dessa altura para orientar o veículo, 
incluindo manobras tendo em conta a linha entre a sonda e o Sol, e a utilização do vento solar nos painéis solares para 
orientar o veículo. A órbita de Mercúrio foi atingida pela primeira vez às 2046UTC do dia 29 de Março de 1974 a uma 
distância de 704 km da superficie. Um segundo encontro com Mercúrio teve lugar a 21 de Setembro de 1974 a uma 
distância mínima de 48.069 km. Infelizmente neste encontro o hemisfério então iluminado era quase o mesmo do que no 
primeiro encontro, permanecendo assim por obter imagens de grande parte da superficie do planeta. O terceiro e último 
encontro com Mercúrio teve lugar a 16 de Março de 1975. Neste encontro a Mariner-10 passou a uma distância de 327 km 
da superficie do planeta e obteve mais 300 fotografias, levando a cano medições adicionais do seu campo magnético. 


Até 24 de Março de 1975 continuaram os testes de engenharia com a sonda, altura em que o abastecimento de gás 
de controlo de atitude foi esgotado e a missão foi finalizada. 


Os resultados da Mariner-10 mostraram a existência de uma circulação tipo-Hadley na atmosfera de Vénus e 
mostraram que este planeta possui, na melhor das hipóteses, um campo magnético extremamente fraco. A Mariner-10 
mostrou também que a ionosfera de Vénus interage com o vento solar dando origem a uma onda de choque. Foi 
confirmado no planeta Mercúrio a inexistência de uma atmosfera espessa e observada uma superfície adormecida e repleta 
de crateras muito semelhante à lua terrestre. Foi mostrada a existência de um campo magnético fraco e de um núcleo rico 
em ferro relativamente grande. O custo da missão da Mariner-10 rondou os 100 milhões de dólares. 


4 de Agosto — 8K82M Proton-M Breeze-M (53507 / 88508) 


Amazonas 
O 31º lançamento orbital de 2004 assinalou a colocação 
em órbita de mais um satélite de comunicações. Esta Lançamento orbital n.º 4.341 
missão foi levada a cabo pela International Launch Lançamento Rússia n.º 2.716 (62,566%) 


Services (ILS)'º que comercializa os foguetões Atlas e os Lançamento GIK-5 Baikonur n.º 1138 (26,215%) 
foguetões Proton, vindo também a comercializar no futuro 


os lançadores russos Angara. Esta foi a 3º missão de um 
lançador Proton para a ILS em 2004 e a 7º missão desta empresa no corrente ano. No total a ILS já levou a cabo 65 missões 
orbitais desde 2000. 





Amazonas, cobrindo as Américas e ligando os dois lados do Atlântico 


O satélite Amazonas é baseado na plataforma Eurostar E3000 sendo fabricado pela EADS Astrium, França. O satélite tinha 
um peso de 4.545 kg no lançamento e será utilizado pela Hispamar a subsidiária brasileira da empresa espanhola Hispasat e 
pela Hispasat Canárias. 


O satélite de comunicações Amazonas servirá para retransmitir Internet, serviços de televisão, telefone e banda 
larga para Espanha, Portugal e França, além das ligações transatlânticas. Está equipado com 32 repetidores em banda-Ku e 
16 repetidores em banda-C. Terá uma vida útil de 15 anos e está localizado na órbita geossincrona a 61º de longitude Oeste. 


Proton-M, evolução 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82M Proton-M é um lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio 
superior Breeze-M ou então utilizar os usuais estágios Block-DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um 
novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 8K82K Proton-K, permitindo 
assim o transporte de satélites maiores. Em geral este lançador equipado com o estágio Breeze-M, construído também pela 
empresa Khrunichev, é mais poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os 
estágios Block DM construídos pela RKK Energiya. 


O 8K82M Proton-K Breeze-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um diâmetro de 7,4 metros e um 
peso de 712.800 kg. E capaz de colocar uma carga de 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 


VA International Launch Services (ILS) é uma companhia conjunta da Lockheed Martin Corporation (fabricante do 
Atlas), Estados Unidos, e do Centro de Produção Espacial e Pesquisa Estatal Khrunichev (fabricante do foguetão Proton), 
Rússia. A ILS fornece serviços de lançamento nos foguetões Atlas e Proton. 
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kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma força de 965.580 
kgf. O Proton-K é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Breeze-M. 
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O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 31.000 kg sem combustível. E capaz 
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de desenvolver uma força de 1.074.000 kgf no vácuo, tendo um Ies de 317 s (o seu 
les-nm é de 285 s) e um Tq de 108 s. Este estágio tem um comprimento de 21,0 
metros e um diâmetro de 77,4 metros. Tem seis motores RD-253 (14D14) e cada um 
tem um peso de 1.300 kg e desenvolvem 178.000 kgf (em vácuo), tem um Tes de 
317 s e um Tes-nm de 285 s. O Tq de cada motor é de 108 s. Consomem 
N,04/UDMH e foram desenhados por Valentin Glushko. 


O segundo estágio, 8S811K, tem um peso bruto de 167.828 kg e uma 
massa de 11.715 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 244.652 kgf, tendo 
um les de 327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 
envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 14,0 metros. Está equipado com 
quatro motores RD-0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). 
Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 
1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 59.360 kgf (em 
vácuo) com um Tes de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de 
combustão e consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma 
massa de 4.185 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 64.260 kgf, tendo um 
les de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura 
de 4,2 metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD- 


0212 (também designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por Kosberg, o RD- 
0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 
metros, desenvolvendo 62.510 kgf (em vácuo) com um les de 325 s e um Tq de 
230 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome N,04,/UDMH. 
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O quarto estágio, Breeze-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma 
massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 2.000 kgf, tendo um 
les de 326 s e um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma 
envergadura de 1,1 metros e um comprimento de 2,6 metros. Está equipado com 
um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M tem um peso de 95 kg e 
desenvolve 2.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 326 s e um Tq de 3.200 s. O 
motor tem uma consome N,0,/UDMH. 


O primeiro lançamento do 8K82M Proton-M Breeze-M teve lugar a 5 de 
Julho de 1999, quando o veículo 389-01 tentou colocou em órbita o satélite de 
comunicações Gran” n.º 45 (1999-F02), a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur 
(LC81 PU-24 / LC81R). O primeiro lançamento com sucesso teve lugar a 6 de 
Junho de 2000 (0259:00UTC) quando o veículo 392-01 colocou em órbita o 
satélite de comunicações Gorizont-31 (26372 2000-294) a partir do Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24/ LC81R). 
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A seguinte tabela indica os cinco primeiros lançamentos orbitais do 
8K82M Proton-M Breeze-M. 


Data Lançamento Nº Série oem Plataforma Satélites 
Lançamento 


7-Abr-01 2001-014 53501/88503 | GIK-5 Baikonur | LC81 PU-24 Ekran-M 18 (26736 2001-0144) 
29-Dez-02 2002-062 53502 GIK-5 Baikonur | LC81 PU-24 Nimig-2 (27632 2002-0624) 





15-Mar-04 2004-008 53503 /88507 | GIK-5 Baikonur | LC81 PU-24 W3A (28187 2004-0084) 
16-Jun-04 2004-022 53506 / 88509 | GIK-5 Baikonur | LC200 PU-39 | Intelsat 10-02 (28358 2004-0224) 
4-Ago-04 2004-031 53507 /88508 | GIK-5 Baikonur | LC200 PU-39 Amazonas (28393 2004-0314) 





Amazonas em órbita 


Como é normal os preparativos para o lançamento do satélite Amazonas tiveram início muitas semanas antes do voo com a 
chegada dos componentes do foguetão lançador ao Cosmódromo GIK-5 Baikonur seguido do próprio satélite. Após ser 
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preparado no interior do edifício de integração e montagem, o lançador recebe o módulo orbital constituído pelo estágio 
Breeze-M e pelo satélite. Após a acoplagem do módulo orbital com os estágios inferiores e posterior verificação de todos 
os sistemas, o conjunto final é transportado na horizontal para a plataforma de lançamento. O transporte do lançador do 
satélite Amazonas para a plataforma de lançamento (PU-39 do Complexo LC200) teve lugar a 2 de Agosto de 2004. Depois 
de ser colocado na posição vertical sobre a plataforma, iniciou-se uma série de verificações e testes que conduziram ao dia 
do lançamento. 


A informação que se segue foi cedida pela empresa russa Khrunichev e dá-nos em pormenor todos os passos do 
lançamento do Amazonas desde T-5s. Ao contrário do lançamento de foguetões que utilizam propolentes criogéênicos nos 
estágios iniciais, os lançadores que consomem propolentes hipergólicos, como é o caso dos Proton, não proporcionam 
qualquer pista visual da eminência do seu lançamento e muitas das pessoas que assistem ao lançamento só se apercebem 
deste a breves segundos da sua ocorrência (não tendo em conta é claro, os comentários que são transmitidos a partir do 
centro de controlo de voo). 


No lançamento do Proton-M (53507) o final da activação da plataforma giroscópica do lançador teve lugar às 
2231:55,00UTC (T-5s). A ignição do primeiro estágio teve lugar a T-1,750s (2231:58,250UTC) seguindo-se a T-1,740s 
(2231:58,260UTC) a permissão do controlo de força do motor. O diafragma do combustível é rompido às 2231:58,270UTC 
(T-1,730s), enquanto que o diafragma do oxidante 
é rompido às 2231:58,280UTC (T-1,710s). O 
motor atinge a potência máxima às 
2231:59,850UTC (T-0,150s) e o voo tem início às 
2232:00,000UTC (T=0s). 


O final da queima do primeiro estágio tem 
lugar às 2233:58,868UTC (T+118,868s), com a 
ignição do segundo estágio a ter lugar a 
T+119,118s (2233:59,118UTC). A ruptura do 
diafragma do oxidante do segundo estágio ocorre 
às 2234:01,310UTC (T+121,310s) e a separação 
entre o primeiro e o segundo estágio tem lugar às 
2234:03,668UTC (T+123,668s), com o segundo 
estágio a atingir a potência máxima às 
2234:04,668UTC (T+124,668s). 


A preparação para o final da queima do 
segundo estágio ocorre às 2237:29,697UTC 
(T+329,697s) com a ignição dos motores vernier 
O satélite de comunicações Amazonas no interior do edifício de deste estágio. O final da queima do segundo 
integração e montagem no Cosmódromo GIK-5 Baikonur antes estágio tem lugar às  2237:32,397UTC 
de ser colocado no interior da ogiva de protecção do foguetão (T+332,397s) e a separação entre o segundo e o 
lançador. Imagem: ILS. terceiro estágio ocorre às 2237:33,097UTC 
(T+333,0975). 








O terceiro estágio entra em ignição às 
2237:35,497UTC (T+335,497s) com a ruptura do 
diafragma do oxidante do terceiro estágio a ocorrer a 
T+336,250s (2237:36,250UTC). 


A separação da ogiva de protecção do satélite 
Amazonas, que é agora desnecessária para o resto da 
missão, tem lugar de forma automática a T+344,312s 
(2237:44,312UTC) com a indicação de que havia tido 
lugar a surgir ás 2237:45,650UTC (T+345,650s). 


A T+465s o lançador encontrava-se a uma 
altitude de 137 km e a uma distância de 1291 km da sua 
plataforma de lançamento. 


O foguetão 8K82M Proton-M Breeze-M na estação 
de abastecimento antes de ser transportado para a 


plataforma de lançamento. Imagem: ILS. 
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O comando preliminar para o final da queima do terceiro estágio foi transmitido às 2241:34,343UTC 
(T+574,343s) e a ignição do terceiro estágio finalizou às 2241:38,580UTC (T+578,580s). O comando para a separação do 
módulo orbital (quarto estágio) foi transmitido às 2241:46,467UTC (1+586,467s), com a separação a ter lugar às 
2241:46,631UTC (T+586,631s). 


O módulo orbital (Breeze-M e satélite Amazonas) iniciou então uma sequência de seis ignições, com a primeira a 
colocar o conjunto numa órbita preliminar: 


Primeira ignição do motor de correcção 667,131 2243:07,131 
de impulso do estágio Breeze-M 


Primeira ignição do motor de 681,131 2243:21,131 
sustentação do estágio Breeze-M 


Fim da primeira ignição do motor de 683,031 2243:23,031 
correcção de impulso 


Fim da primeira ignição do motor de 1120,798 2250:40,798 
sustentação 


Após a primeira queima o módulo orbital ficou colocado numa órbita preliminar com um apogeu a 172,86 km de 
altitude (um desvio de 0,97 km em relação ao previsto), um perigeu a 172,86 km de altitude (um desvio de 0,23 km em 
relação ao previsto), uma inclinação orbital de 51º30'43”” em relação ao equador terrestre (com um desvio de 0º0"6”” em 
relação ao previsto) e um período orbital de 1h 27m 56,821s (com um desvio de 0,722s) em relação ao previsto). 





O módulo orbital permaneceu nesta órbita até às 2340:00UTC, altura em que teve início a segunda ignição: 


Segunda ignição do motor de correcção 4080,000 2340:00,000 
de impulso do estágio Breeze-M 

Segunda ignição do motor de 4100,000 2340:20,000 
sustentação do estágio Breeze-M 

Fim da segunda ignição do motor de 4101,900 2340:21,900 
correcção de impulso 

Fim da segunda ignição do motor de 5072,847 2356:32,847 
sustentação 


Após a segunda queima o módulo orbital ficou colocado numa órbita intermédia com um apogeu a 4999,86 km de 
altitude (um desvio de 2,52 km em relação ao previsto), um perigeu a 257,87 km de altitude (um desvio de 0,87 km em 
relação ao previsto), uma inclinação orbital de 50º18"00”” em relação ao equador terrestre (com um desvio de 0º0"1”” em 
relação ao previsto) e um período orbital de 2h 2Im 47,094s (com um desvio de 2,401s) em relação ao previsto). A órbita 
do módulo orbital fora assim transformada numa órbita elíptica cujo eixo semi-maior tinha um comprimento de 9007,00 
km (com um desvio de 1,69 km em relação ao que fora inicialmente previsto). A excentricidade da órbita era de 0,26. 





O módulo orbital permaneceu nesta órbita até às 0200:47,00UTC, altura em que teve início a terceira ignição: 


Terceira ignição do motor de correcção 12527,000 0200:47,000 
de impulso do estágio Breeze-M 
Terceira ignição do motor de 12549,000 0201:09,000 
sustentação do estágio Breeze-M 


Fim da terceira ignição do motor de 12550,900 0201:10,900 
correcção de impulso 

Fim da terceira ignição do motor de 13219,728 0212:19,728 
sustentação 
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Logo após esta ignição teve lugar uma quarta ignição às 0213:00,728UTC com a separação do tanque adicional de 
propolente do Breeze-M às 0213:05,528UTC: 


Quarta ignição do motor de correcção 13260,728 0213:00,728 
de impulso do estágio Breeze-M 


Separação do tanque adicional de 13265,528 0213:05,528 
propolente do estágio Breeze-M 

Fim da quarta ignição do motor de 13267,728 0213:07,728 
correcção de impulso 


A quinta ignição do Breeze-M teve lugar às 0214:06,928UTC: 


. b) 
Quinta ignição do motor de correcção 13326,928 0214:06,928 
de impulso do estágio Breeze-M 





Quinta ignição do motor de sustentação 13335,228 0214:15,228 
do estágio Breeze-M 

Fim da quinta ignição do motor de 13337,128 0214:17,128 
correcção de impulso 

Fim da quinta ignição do motor de 13612,250 0218:52,250 
sustentação 


Após a quinta queima o módulo orbital ficou colocado numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona 
com um apogeu a 35819,86 km de altitude (um desvio de 28,01 km em relação ao previsto), um perigeu a 394,86 km de 
altitude (um desvio de 0,07 km em relação ao previsto), uma inclinação orbital de 49º6'00”” em relação ao equador terrestre 
(com um desvio de 0º0'49”” em relação ao previsto) e um período orbital de 10h 35m 30,662s (com um desvio de 32,646s) 
em relação ao previsto). A órbita elíptica possuía agora um eixo semi-maior com um comprimento de 24485,50 km (com 
um desvio de 13,97 km em relação ao que fora inicialmente previsto). A excentricidade da órbita era de 0,72. 





O módulo orbital permaneceu nesta órbita até às 0724:02,00UTC, altura em que teve início a sexta e última 
ignição: 


Sexta ignição do motor de correcção de 31922,000 0724:02,000 
impulso do estágio Breeze-M 

Sexta ignição do motor de sustentação 31932,500 0724:12,500 
do estágio Breeze-M 

Fim da sexta ignição do motor de 31933,900 0724:13,900 
correcção de impulso 

Fim da sexta ignição do motor de 32379,654 0731:39,654 
sustentação 


Após a sexta queima o módulo orbital ficou colocado numa órbita com um apogeu a 35785,68 km de altitude (um 
desvio de 27,88 km em relação ao previsto), um perigeu a 3200,17 km de altitude (um desvio de 73,24 km em relação ao 
previsto), uma inclinação orbital de 9º5"53”” em relação ao equador terrestre (com um desvio de 0º7"30”" em relação ao 
previsto) e um período orbital de 11h 30m 12,596s (com um desvio de 54,446s) em relação ao previsto). A órbita elíptica 
possuía agora um eixo semi-maior com um comprimento de 25871,07 km (com um desvio de 22,68 km em relação ao que 
fora inicialmente previsto). A excentricidade da órbita era de 0,63. 


A separação do satélite Amazonas teve lugar às 0743:20,000UTC (T+33080,000s). O satélite atingiu 
posteriormente a órbita geossíncrona utilizando os seus próprios meios. No total, e até á hora da separação do satélite 
Amazonas, a missão teve uma duração de 9h 1Im 20s. 





Após entrar em órbita terrestre o satélite Amazonas recebeu a Designação Internacional 2004-031 A e o número de 
catálogo orbital 28393. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos 
Catalogados”. 
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11 de Agosto — 114511U Soyuz-U (685) 


Progress M-50 (ISS-15P) 


Os cargueiros Progress 


Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a União 
Soviética prosseguiu o seu programa espacial ao colocar 
sucessivamente em órbita terrestre uma série de estações 
espaciais tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos e 
posteriormente russos estabeleceram recordes de 
permanência no espaço. Começando inicialmente com estadias de curtas semanas e passando posteriormente para longos 
meses, os cosmonautas soviéticos eram abastecidos no início pelas tripulações que os visitavam em órbita, mas desde cedo, 
e começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga Progress. Os Progress 
representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as estações espaciais 
víveres, Instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas das estações, 
para descartar o lixo produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 


Lançamento orbital n.º 4.342 


Lançamento Rússia n.º 2.717 (62,575%) 
Lançamento GIK-5 Baikonur n.º 1.139 (26,232%) 





Ao longo de mais de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no 
mesmo modelo das cápsulas tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 


A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11F615A55 7K-TGM n.º 250 for o 105º cargueiro russo a ser colocado em órbita, dos quais 43 foram do tipo 
Progress (incluindo o cargueiro Cosmos 1669), 51 do tipo Progress M (incluindo o Progress M-SO1) e 11 do tipo Progress 
M1. Os Progress 1 a 12 serviram a estação orbital Salyut 6; os Progress 13 a 24 e o Cosmos 1669 serviram a estação orbital 
Salyut 7; os Progress 25 a 42, Progress M a M-43 e Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram a saudosa estação orbital Mir. O 
veículo Progress M é uma versão modificada do modelo original do cargueiro Progress, com um novo módulo de serviço e 
com sistemas de acoplagem adaptados da Soyuz T. Com os Progress M deixaram de ser utilizados os modelos do sistema 
de escape de emergência que eram utilizados anteriormente de forma a manter o equilíbrio aerodinâmico do lançador. Tal 
como os outros tipos de cargueiros, o Progress M é constituído por três módulos: 
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Módulo de Carga — GO Gruzovoi Otsek (com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 metros e um peso 
de 2.520 kg) com um sistema de acoplagem e está equipado com duas antenas tipo Kurs; 


Módulo de Reabastecimento — OKD Otsek Komponentov Dozapravki (com um comprimento de 2,2 metros, um 
diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg) destinado ao transporte de combustível para as estações espaciais; 


Módulo de Serviço PAO Priborno-Agregatniy Otsek (um comprimento de 2,3 metros, um diâmetro de 2,1 metros e 
um peso de 2.950 kg) que contém os motores do veículo tanto para propulsão como para manobras orbitais. O seu 
aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série Soyuz TM. 


Carga a bordo do Progress M-50 


A seguir é dada uma lista completa (fornecida pela Agência Espacial Federal Russa) da carga transportada a bordo do 
cargueiro Progress M-50. No total o Progress M-50 tinha um peso de 7.260 kg, sendo 880 kg referentes ao propolente do 
sistema integrado de propulsão do veículo. No total o peso da carga transportada era de 2.542 kg: 


Propolente para o sistema de abastecimento: 440 kg; 
Oxigénio 50 kg; 

Água para o sistema Rodhnik: 420 kg; 
Propolente para o sistema integrado de propulsão (necessário para a acoplagem): 250 kg 


Sistema de revitalização atmosférico (1 absorvente de dióxido de carbono, equipamento para análise de gases, 1 
analisador de monitorização on-line, equipamento para o sistema de remoção de dióxido de carbono Vozdukh de 
fabrico russo): 20 kg 


Sistema de fornecimento de água (filtro para mistura gás — líquido, 2 unidades de purificação de água, 2 unidades 
de condicionamento de água): 51 kg 


Sistema sanitário e de higiene (7 contentores para detritos sólidos, 11 contentores de água, 3 contentores de 
preservação, 1 filtro de ar, 1 receptáculo de compressão): 74kg 


Sistema de alimentação (38 contentores com alimentos, alimentos frescos): 22. kg 


Sistema médico (roupa interior, equipamento de higiene, dispositivos para prevenção dos efeitos da ausência de 


gravidade, equipamento de auxílio médico, sistema de monitorização médica): 98 kg 
Equipamento de protecção pessoal (10 unidades de oxigénio, 4 contentores de água): 123 kg 
Sistema de combate a fogos (8 detectores de fumo, 3 detectores de incêndio eléctrico): I4 kg 


Equipamento para o sistema de controlo de temperatura (conjunto de tubagens para recolha de condensação, 1 


bomba manual): 20 kg 
Sistema de controlo de bordo (equipamento de integração do veículo ATV, conjunto de cabos associados ao 
equipamento de integração): 9 kg 
Equipamento para o computador de bordo (controlador de canais de rede): 23 kg 
Sistema de fornecimento de energia (conversor de corrente, unidades de 2.8004): 162 kg 
Equipamento para o sistema de telemetria: lkg 
Equipamento para o sistema de manutenção (cintos de segurança, sacos, 1 cabo de sustentação): Tkg 


Elementos para o complexo de suporte da tripulação (ficheiros com dados de voo, 3 embalagens para os membros 
da tripulação, vídeos e materiais fotográficos): 23 kg 


Sistema de alimentação para a antena de ligação ar — ar por rádio (antena da unidade de controlo, dispositivos de 
montagem e transporte, 14 cabos): 35 kg 


Equipamento de pesquisa (2 contentores OCP-01, 1 contentor JCF-01V, 1 termóstato universal biotecnológico, 
equipamento de pesquisa geofísica, biomédica, biotecnológica e radiobiológica): 37 kg 


Equipamento para o módulo de propulsão FGB da ISS (tubagens, unidade de eliminação de fungos, aparelho de 
conexão): 17 kg 


Equipamento para os módulos americanos (28 contentores com alimentos, dois sacos de alimentos CTB, 2 
contentores IRED, 1 analisador de ar, 2 sacos com equipamento CTB): 297 kg 
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O venerável 114511U Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 Soyuz, 
mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais variados 
tipos de satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem 
as designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa 
dos Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal Progress 
de Produção e Pesquisa em Foguetões (TsSKB Progress) em Samara, 
sobre contrato com a agência espacial russa. 


O foguetão 114511U Soyuz-U com o cargueiro Progress M 
tem um peso de 313.000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 
297.000 kg sem a sua carga. Sem combustível o veículo atinge os 
26.500 kg (contando com a ogiva de protecção da carga). O foguetão 
tem uma altura máxima de 36,5 metros (sem o módulo orbital). É 
capaz de colocar uma carga de 6.855 kg numa órbita média a 220 km 
de altitude e com uma inclinação de 51,6º em relação ao equador 
terrestre. No total desenvolve uma força de 410.464 kgf no lançamento, 
tendo uma massa total de 297.400 kg. O seu comprimento atinge os 
51,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais é 
de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) 
pode ter uma altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo 
da carga. O diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 
2,7 metros e os 3,3 metros (dependendo da carga a transportar). 


O foguetão possui um sistema de controlo analógico e tem 
uma precisão na inserção orbital de 10 km em respeito à altitude, 6 
segundos em respeito ao período orbital e de 2º no que diz respeito ao 
ângulo de inclinação orbital. 


É um veículo de três estágios, sendo o primeiro estágio 
constituído por quatro propulsores laterais a combustível líquido 
designados Block B, V, G e D. Cada propulsor tem um peso de 43.400 
kg, pesando 3.800 kg sem combustível. O seu comprimento máximo é 
de 19,8 metros e a sua envergadura é de 3,82 metros. O tanque de 
propolente (querosene e oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. 
Cada propulsor tem como componentes auxiliares as unidades de 
actuação das turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes 
auxiliares de pressurização dos tanques de propolente (nitrogénio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é 
de aproximadamente 118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgf no 
vácuo durante 118 s. O seu les é de 314 s e o Ies-nm é de 257 s, sendo 
o Tg de 118 s. Cada motor tem um peso de 1.200 kg, um diâmetro de 
1,4 metros e um comprimento de 2,9 metros. Têm quatro câmaras de 
combustão que desenvolvem uma pressão no interior de 58,50 bar. Este 
motor foi desenhado por Valentin Glushko. 


O Block A constitui o corpo principal do lançador e é o 
segundo estágio, estando equipado com um motor RD-118. Tendo um 
peso bruto de 99.500 kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e 
é capaz de desenvolver 99.700 kgf no vácuo. Tem um Tes de 315 s e 
um Tq de 280s. Como propolentes usa o LOX e o querosene (capazes 


de desenvolver um Isp-nm de 248 s). O Block A tem um comprimento de 27,1 metros e um diâmetro de 2,95 metros. O 
diâmetro máximo dos tanques de propolente é de 2,66 metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas (peróxido de 
hidrogénio) e os componentes auxiliares de pressurização dos tanques de propolente (nitrogénio). 


A tabela seguinte indica os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 114511U Soyuz-U. 
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Local Plat. Cida 
Lançamento Lanç 5 


Hora Veículo 
Lançamento Lançador - 
| Soyuz TM-34 
GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (27416 2002-0204) 


2002-020 25-Abr-02 | 6:26:35 
2002-033 26-Jun-02 | 5:36:30 


2002-F03 15-Out-02 | 18:20:00 PBV-066 


2003-006 Ya15000-060 
2003-025 D15000-681 
2003-039 D15000-682 
2004-002 683 
2004-019 684 
2004-032 685 


O motor RD-118 foi desenhado por Valentin Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma força de 101.632 
kgf no vácuo, tendo um les de 315 s e um Ies-nm de 248 s. O seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 
kg, tendo um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. As suas quatro câmaras de combustão desenvolvem 
uma pressão de 51,00 bar. 


, Progress M-46 
GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (27454 2002-0334) 


GIK-1 Plesetsk LC43-3 
| Progress M-47 
GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (27680 2003-0064) 
, Progress M1-10 
GIRSS Batonur | MESMO | (2583 0030054) 
| Cosmos 2399 
Gis Batonur | MESMO | (ojesoDNOaOaSA) 
, Progress M-48 
GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (27873 2003-0394) 
| Progress M1-11 
GIK-S Baikonur | 17P32-5 (28142 2004-0024) 


, Progress M-49 
GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28261 2004-0194) 


, Progress M-50 
GIK-5 Baikonur | 17P32-5 | (28399 2004-0324) 





O terceiro e último estágio do lançador é o Block T equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 
25.300 kg e sem combustível pesa 2.710 kg. É capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo de 
queima de 230 s. Tem um comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e 
um diâmetro de 2,66 metros (com uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O 
motor RD-0110, também designado RD-461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e 
possui quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 
30.380 kgf, tendo um Tes de 326 s e um tempo de queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 
1,6 metros. 


No total já foram lançados 705 veículos deste tipo dos quais falharam 19, tendo assim uma taxa de sucesso de 
97,305%. O primeiro lançamento de um veículo 114511 Soyuz deu-se a 28 de Novembro de 1966 a partir do Cosmódromo 
NHP-5 Baikonur. Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 1) colocou em órbita o satélite Cosmos 133 Soyuz 7K-OK n.º 2 
(02601 1966-1074). Por seu lado o primeiro 114511U Soyuz-U foi lançado a 18 de Maio de 1973, a partir do 
Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk e colocou em órbita o satélite Cosmos 559 Zenit-4MK (06647 1973-0304). O primeiro 
desaire com o 114511U Soyuz-U ocorreu a 23 de Maio de 1974, quando falhou o lançamento de um satélite do tipo 
Yantar-2K a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. 


O lançamento que colocou em órbita o cargueiro Progress M-50 marcou o 1.689º lançamento com sucesso para 
um lançador da família do R-7. 


Actuais versões derivadas do R-7 Semyorka 


Actualmente existem três versões em uso de lançadores que derivam directamente do míssil balístico intercontinental R-7 
Semyorka desenvolvido por Serguei Korolev nos anos 50 do século passado. Esses lançadores são o 114511U Soyuz-U, o 
1 A511FG Soyuz-FG e o 8K78M Molniya-M. Este ano é esperado o lançamento inaugural do novo foguetão 14414 
Soyuz-2 1A (cujo lançamento está agendado para o dia 29 de Outubro a partir do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk) e em 2006 
espera-se o lançamento inaugural do 14414 Soyuz-2 1B. Estas duas versões deverão substituir posteriormente os foguetões 
114511U Soyuz-U e 114511FG Soyuz-FG. 


Mais tarde estão ainda previstos o desenvolvimento dos foguetões Aurora (para lançamentos comerciais) e Onega 
(este último irá lançar o novo veículo espacial tripulado russo Klipper caso o seu desenvolvimento seja concretizado). 
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Lançamento do Progress M-50 


O processamento do cargueiro 7K-TGM Progress (11F615AS55) n.º 250 teve início no interior do edifício MIK-254 do 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur no mês de Julho de 2004. O veículo foi submetido a uma série de inspecções e preparado 
para a sua missão. A inspecção por parte 
dos técnicos da Corporação Energia foi 
finalizada a 5 de Agosto e de seguida 
procedeu-se à colocação do veículo no 
interior da ogiva de protecção do lançador, 
constituindo o módulo orbital deste. 


O módulo orbital do foguetão 
HASIU Soyuz-U (685) foi transportado 
do edifício MIK-254 para o edifício MIK- 
112 (1) de integração e montagem no dia 6 
de Agosto. A acoplagem com os estágios 
inferiores teve lugar a 8 de Agosto e de 
seguida, às 1800UTC, foi levada a cabo 
uma reunião da Comissão Governamental e 
meras + da Comissão Técnica que decidiu 
a çÕ je prosseguir com o transporte do foguetão 
e E 1H AS1HU Soyuz-U com o cargueiro 7K- 
* | TGM Progress (11F615AS55) n.º 250 para a 
Plataforma de Lançamento 17P32-5 (LC1 
PU-5). O transporte para a plataforma de 
lançamento teve lugar às 0300UTC o dia 9. O transporte do foi levado a cabo na horizontal e após chegar à plataforma de 
lançamento um braço pneumático içou o veículo para a 
posição vertical colocando-o na plataforma sobre o fosso 
das chamas. Após ser colocado na plataforma de 
lançamento deu-se início ao processamento final do 
lançador e do cargueiro. 


5 
| > rt 


E 
d 





O lançamento do foguetão 114511U Soyuz-U 
com o cargueiro 7K-TGM Progress (11F615A5S5) n.º 250 
teve lugar às 0503:07,172UTC do dia 11 de Agosto. O 
final da queima do primeiro estágio e a sua separação do 
segundo estágio teve lugar às 0505:06UTC. Às 
0505:48UTC dava-se a separação da ogiva de protecção 
da carga e às 0507:54UTC finalizava a ignição do 
segundo estágio com a sua separação a ter lugar às 
0508:08UTC. 


O final da queima do terceiro estágio tinha lugar 
às 0511:52UTC e a separação do cargueiro 7K-TGM 
Progress (11F615A55) n.º 250 tinha lugar às 
0511:56UTC. Nesta altura o cargueiro recebeu a 
designação Progress M-50 e iniciou uma perseguição de 
dois dias à ISS. 


O Progress M-50 foi colocado numa órbita inicial 
com um apogeu a 245 km de altitude, um perigeu a 193 
km de altitude, uma inclinação orbital de 51,66º em 
relação ao equador terrestre e um período orbital de 88,59 
minutos. A primeira manobra de correcção orbital teve 
lugar às 0838:07UTC com uma variação de velocidade de 
17,59 m/s (com os motores a funcionarem durante 44,7 
segundos) colocando o veículo numa órbita com um 
apogeu a 268 km de altitude, um perigeu a 245 km de altitude, uma inclinação orbital de 51,63º e um período orbital de 
89,64 minutos. Às 0913:33UTC teve lugar a segunda manobra orbital desta vez com uma variação de velocidade de 11,61 
m/s (com os motores a funcionarem durante 28,8 segundos). A terceira manobra orbital teve lugar às 0504:51UTC do dia 
13 de Agosto. Uma variação de velocidade de 4,50 m/s (com os motores a serem accionados durante 33,8 segundos) 
colocou o veículo numa órbita com um apogeu a 268 km de altitude, um perigeu a 260 km de altitude, uma inclinação 
orbital de 51,63º e um período orbital de 89,79 minutos. 
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Às 0554:39UTC do dia 14 de Agosto teve início a manobra automática de encontro com a ISS com a estação a 
manobrar em preparação da acoplagem às 0827:00UTC. Ás 0253:01UTC foi realizado mais um impulso com os motores 
do veículo para refinar a aproximação e o sistema de acoplagem Kurs-A do Progress M-50 foi activado às 0315:00UTC. 
UM segundo impulso de correcção de trajectória foi realizado às 0315:31UTC e o sistema de acoplagem Kurs-P do módulo 
Zvezda foi activado às 0317:00UTC. Ás 0339:08UTC era realizado novo impulso de correcção orbital e os dois veículos 
entravam na zona nocturna da sua órbita às 0403:11UTC. 


Pelas 0406UTC era realizado um teste entre os dois sistemas de acoplagem a uma distância de 15 km e quando o 
cargueiro se encontrava a 9 km da ISS (0412UTC) era activada a ligação do controlo manual TORU que seria utilizado 
pelo cosmonauta Gennady Padalka para acoplar o cargueiro manualmente caso falhasse o sistema automático Kurs. 


A câmara de televisão a bordo do Progress M-50 foi activada às 04]3UTC. Esta câmara é utilizada juntamente 
com o sistema TORY para permitir uma acoplagem manual do cargueiro. As 0420:10UTC foi realizado novo impulso de 
correcção de trajectória e às 0422:23UTC foi definido o ponto alvo balístico para o qual o cargueiro se deveria dirigir. 


Às 0426:27UTC e às 0428:19UTC foram realizadas novas correcções de trajectória e às 0430:28UTC o cargueiro 
entrava em modo de voo em torno da ISS. Os dois veículos entravam na zona diurna da órbita às 0437:28UTC e às 
0439:28UTC o Progress M-50 encontrava-se estacionário em relação ao complexo orbital, entrando no alcance das estações 
de rastreio russas às 0448:49UTC. 


A aproximação final à ISS teve início às 0452:47UTC e a acoplagem com o módulo Zvezda da ISS deu-se às 
0501:08UTC. 


Após entrar em órbita terrestre o cargueiro Progress M-50 recebeu a Designação Internacional 2004-0324 e o 
número de catálogo orbital 28399. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros 
Objectos Catalogados”. 


29 de Agosto — CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-25) 


FSW-3 (2) *FSW-19' (Fanhui Shei Weixing-19) Jianbing-4 (2) 
Às 0750UTC do dia 29 de Agosto de 2004 a China 
colocou em órbita um satélite recuperável com o objectivo 


de levar a cabo observações da superficie terrestre e várias 


experiências científicas em ambiente de microgravidade. Lançamento China n.º 79 (1,819%) 
Lançamento Jiuquan n.º 30 (0,691%) 


Lançamento orbital n.º 4.343 





Os satélites Fanhui Shei Weixing 


Os satélites FSW (Fanhui Shei Weixing" - lElola Dz) foram 
utilizados tanto a nível militar como civil. O programa FSW teve 
início em 1966, sendo a série inicial designada FSW-0. Esta série 
levou a cabo nove missões orbitais entre 1975 e 1987, com um 
lançamento falhado a 5 de Novembro de 1974”. 


A série FSW-0 foi desenvolvida nos anos 60. Os veículos 
eram lançados por foguetões CZ-2 Chang Zheng-2 e tinham um 
peso aproximado de 1.800 kg. Os lançamentos eram levados a 
cabo desde Jiuquan e os satélites eram colocados em órbitas 
elípticas com uma inclinação de 57º a 70º em relação ao equador 
terrestre, tendo o seu apogeu uma altitude média de 400 km e um 
perigeu com uma altitude média de 200 km. 





Nesta imagem da cadeia de televisão chinesa 


CCTV é visível o satélite FSW-3 (2) durante a = 
fase de preparação para o seu lançamento. Os satélites eram estabilizados em órbita nos seus três 


Imagem: CCTV via Chen Lan. eixos espaciais e utilizavam um motor de combustível sólido 
(diâmetro de 0,68 metros e comprimento de 0,90 metros) para 
iniciar a manobra de reentrada na atmosfera terrestre após uma 





“ “Fanhui Shei Weixing” — Satélite de Teste Recuperável. 


2 A 5 de Novembro de 1974 um foguetão CZ-2A Chang Zheng-2A (CZ2A-1) foi lançado desde a Plataforma LA? do 
Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan, tendo como missão a colocação em órbita de um satélite FSW-0. O 
lançamento falhou devido a uma causa desconhecida. 
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ignição de 18,5 s. A bordo dos satélites da série FSW-0 foram transportadas cargas civis (especialmente na área da 
detecção remota) e cargas militares (reconhecimento com filme fotográfico e câmaras CCD). 


Os satélites FSW-0 estavam equipados com um computador de controlo de voo redundante, além de uma unidade 
de medida de inércia e sensores solares e terrestres. O veículo estava equipado comum sistema de orientação por motores a 
gás que permitia uma melhor atitude do satélite sobre o alvo a observar. Uma missão do FSW-0O tinha uma duração de 5 
dias durante os quais o satélite recebia energia de baterias de Ag-Zn. O satélite tinha um comprimento de 4,60 metros e um 
diâmetro de 2,20 metros, tendo um peso de 3.100 kg (com uma carga total de 750 kg). A cápsula recuperável da série FSW- 
O estava colocada na zona frontal do veículo com o escudo térmico da direcção do movimento. A cúpula esférica albergava 
o sistema de pára-quedas. 


i Data Hora ; 
Desig. Int. | NORAD (UTC) Veículo Lançador Local Lançamento 


ES 


Três técnicos chineses preparam o satélite FSW-3 (2) antes de ser colocado sobre a ogiva de protecção do seu 
foguetão lançador CZ-2C Chang Zheng-2C (imagem direita). Imagens: CCTV via Chen Lan. 





Os satélites da série FSW-1 tinham uma forma cônica com um comprimento de 3,14 metros. O veículo, que tinha 
um peso de 2.100 kg e um diâmetro de 2,2 metros, era dividido em dois módulos: o Módulo de Equipamento e o Módulo 
de Reentrada. O Módulo de Equipamento tinha um comprimento de 1,6 metros e albergava o sistema de controlo e 
orientação do satélite. O Módulo de Reentrada (com uma capacidade máxima de carga recuperável de 180 kg) tinha um 
comprimento de 1,5 metros e albergava a carga de observação da superficie terrestre (filme fotográfico e câmaras CCD). 
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O satélite era estabilizado nos seus três eixos espaciais e a sua energia era fornecida por baterias de Au-Zn, tendo a 
sua missão uma duração média de 7 a 10 dias. 


Os dispositivos de observação obtinham uma alta resolução de 10 a 15 metros. O filme recuperado era revelado na 
Terra. O sistema de câmaras CCD obtida imagens com uma resolução de 50 metros em tempo quase real, sendo as imagens 
recebidas no Centro de Controlo de Satélites de Xian. 


; Data Hora ; 
NORAD (UTC) Veiculo Lançador Local Lançamento 
FSW-1 (1) | 1987-0754 | 1834] 09-Set-87 7:15:00 O Jiuquan, LA2B 


CZ-2C Chang Zheng-20 
(CZ2C-11) 


FSW-1 (2) | 1988-067A 05-Ago-88 Jiuquan, LA2B 


FSW-1 (3) | 1990-0894 | 20838 | 05-Outg0 | 6:1400 | 226 e Jiuquan, LA2B 
FSW-1 dr CZ-2C Chang Zheng-20 

1992-064B | 22162 | 06-0ut-92 6:14:00 (C72€-13) Jiuquan, LA2B 

FSW-1 (5) | 1993-0634 | 22859 | 08-Out-93 8:00:00 | 226 CT Jiuquan, LA2B 


Exteriormente a diferença entre a série FSW-2 e a série FSW-1 era a existência de mais um módulo, sendo os 
novos satélites lançados pelos foguetões CZ-2D Chang Zheng-2D. O módulo adicional tinha um comprimento de 1,5 
metros, um diâmetro de 2,2 metros, tendo o satélite um peso que variava de 2.500 kg a 3.100 kg e um comprimento de 4,6 
metros. 





Os FSW-2 tinham uma maior capacidade de carga, podendo transportar 350 kg de carga recuperável e 400 kg de 
carga não recuperável. A duração média de uma missão era de 18 dias. Existem referências que notam que os FSW-2 
poderiam manobrar em órbita. 


: Data Hora E 
Desig. Int. | NORAD (UTC) Veículo Lançador Local Lançamento 
FSW-2 (1) | 1992-0514 | 22072 | 09-Ago-92 | 8:00:00 | €22D E Jiuquan, LA? 


FSW-2 (2) | 1994-0374 | 23145 03-Jul-94 8:00:00 | C22D o Jiuquan, LA? 
FSW-2 (3) | 1996-0594 | 24634 | 20-Out-96 7:20:00 | €2-2D E Jiuquan, LA? 





Segundo a Federação de Cientistas Americanos foi feita referência em 1989 ao desenvolvimento de uma segunda 
geração de satélites recuperáveis que seriam muito maiores, mais pesados e mais avançados do que a série FSW-2. O novo 
satélite iria também incorporar técnicas de reentrada mais sofisticadas de forma a melhorar a precisão na aterragem e a 
diminuir as forças de aceleração (que atingiam os 20 g durante a reentrada nas anteriores cápsulas FSW). 


e r1º Fr . . Po . . I o 
Assim, espera-se que os satélites FSW-3, também conhecida pela designação Jianbing-4!? (dE, tenham uma 
resolução de 1 metro, sendo o sistema baseado em tecnologias de ponta utilizando CCD e operando em órbitas 
sincronizadas com o Sol a uma altitude de 700 km. 


O foguetão lançador CZ-2C Chang Zheng-2C 


Ao contrário do que seria de esperar este lançamento não foi levado a cabo por um foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D que 
havia sido utilizado para lançamentos deste tipo. Na verdade, e de acordo com o investigador Chen Lan “os últimos relatos 
chineses indicam que o lançador é um modelo melhorado do foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C, sendo 2 metros mais longo 
do que as versões CZ-2C/SD ou CZ-2C/SM”. 


Com a introdução da nova tecnologia de separação antecipada da ogiva de protecção, a capacidade de carga para 
órbita baixa desta versão do CZ-2C é aumentada para os 3.900 kg, excedendo assim o foguetão CZ-2D. 


5 O satélite FSW-1 (4) foi lançado juntamente com o satélite Freja (22161 1992-0644). 

“ Da mesma forma a designação Jianbing-1 refere-se aos primeiros três satélites FSW-0, Jianbing-2 refere-se a alguns 
FSW de natureza militar e Jianbing-3 refere-se ao satélite Z1 Yuan-2. Todos os satélites FSW de natureza civil não possuem 
designação Jianbing, sendo no entanto extremamente dificil identificar a natureza de todos os satélites FSW. 


Em Órbita — Vol. 4 - N.º 46 / Setembro de 2004 47 


Em Órbita 


De referir que o foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C é um veículo a propulsão líquida principalmente utilizado para 
colocar cargas em missões destinadas à órbita terrestre baixa. O CZ-2C é a versão mais frequentemente utilizada dos 
lançadores Chang Zheng. De forma a satisfazer as necessidades dos diferentes clientes, a Academia Chinesa de Veículos 
Lançadores (ACVL) desenvolveu um novo estágio superior, o SD, que tem sido utilizado comercialmente desde o final dos 
anos 90 e que levou a cabo sete missões bem sucedidas para colocar em órbita satélites da rede Iridium. 


Segundo Chen Lan, o foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C está disponível em três versões: 


e A versão básica: lançador CZ-2C a dois 
estágios para missões em órbitas baixas, 
inferiores a 500 km de altitude, e com uma 
capacidade de carga de 3.366 kg (altitude de 
200 km, inclinação orbital de 63º em relação 
ao equador terrestre); 


e A versão de três estágios: lançador CZ- 
2C/SD, CZ-2C/SM e o veículo CZ-2C 
utilizado em Abril de 2004. De acordo com 
recentes observações estas versões parecem 
compartilhar o primeiro e segundo estágio. 
Comparado com o a versão original, o 
segundo estágio é mais alongado com o 
primeiro estágio a permanecer com o mesmo 
comprimento. Pode haver no entanto, 
melhorias nos motores utilizados nestes 
lançadores. As diferenças nestes veículos 
situam-se ao nível da utilização ou não de 
diferentes estágios superiores e que estágios 
superiores são utilizados. Uma designação 
alternativa para a versão de três estágios do 
CZ-2C é “CZ-2C Block 2”, denominando 
“CZ-2C/2” a versão de dois estágios. Estes 
lançadores são utilizados para colocar 
satélites em Órbitas baixas ou órbitas 
sincronizadas com o Sol (polares) superiores 
a 500 km de altitude com uma capacidade de 
carga de 1.456 kg (altitude de 900 km, polar 
e sincronizada com o Sol). Às 0750UTC do dia 29 de Agosto de 2004 era 

lançado desde Jiuquan um foguetão CZ-2C Chang 

Zheng-2C que colocaria em órbita o satélite FSW-3 

(2). Nesta imagem são visíveis os quatro 

estabilizadores aerodinâmicos introduzidos nesta 

nova versão do CZ-2C. De notar também a diferente 
forma da ogiva de protecção da carga. Imagem: 

Xinhua. 


e A versão utilizada a 29 de Agosto de 2004. 
Comparada com versões anteriores apresenta 
um primeiro estágio mais alongado e quatro 
estabilizadores aerodinâmicos colocados no 
fundo do primeiro estágio. O seu 
comprimento total é de 42 metros. Uma nova 
designação poderá ser “CZ-2C Block 3” ou 
simplesmente “CZ-2C/3”. 





O lançador CZ-2C proporciona interfaces mecânicas e eléctricos flexíveis e uma ogiva capaz de ser ajustada no 
seu comprimento consoante o comprimento do satélite a ser lançado. O ambiente a que o satélite é submetido no 
lançamento (vibrações, choque, pressão, acústica, aceleração e ambiente térmico), atinge os requisitos comuns no mercado 
do lançamento comercial de satélites. 


O primeiro estágio, L-140, tem um comprimento de 25,72 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 
153.000 kg, pesando 10.000 kg sem combustível. Desenvolve 336.00 kgf no vácuo, tendo um les de 291 s (Ies-nm de 261 
s) e um Tq de 122 s. Está equipado com quatro motores YF-20B que consomem N,0,/UDMH. 


O segundo estágio, L-35, tem um comprimento de 7,757 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 
39.000 kg, pesando 4.000 kg sem combustível. Desenvolve 77.700 kgf no vácuo, tendo um Tes de 295 s (Ies-nm de 270 s) e 
um Tq de 130 s. Está equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 
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Data de Hora Local de En 

pa Indium MFS-1 

1997-048 | CZ-2C Chang Zheng-2C/SD (CZ-2C16) | 1-Set-97 | 14:00:00 REP ERREaa naa 
E Iridium-42 
1997-077 | CZ-2C Chang Zheng-2C/SD (CZ-2CI7T) | 8-Dez-97 | 7:16:00 E 
1998-018 | CZ-2C Chang Zheng-2C/SD (CZ-2C18) | 25-Mar-98 | 17:01:00 | Taiyuan cu 
Indium-61 
1998-026 | CZ-2C Chang Zheng-2C/SD (CZ-2C18) | 1-Mai-98 | 21:16:00 Ep 


Iridium-3 

1998-048 CZ-2C Chang Zheng-2C/SD (CZ-2C19) 19-Ago-98 | 23:01:00 [ridium-76 
a Indium-11A 
1998-074 CZ-2C Chang Zheng-2C/SD (CZ-2C20) 19-Dez-98 11:30:00 RidinniDA. 
da Iridium-14A 
1999-032 CZ-2C Chang Zheng-2C/SD (CZ-2C21) 11-Jun-99 17:15:00 dia TA 


2003-061 | CZ-2C Chang Zheng-2C/SM (CZ-2C22) | 29-Dez-03 | 19:06:18 | Xichang SLC 


2004-012 CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ-2C23) 18-Abr-04 | 15:59:00 | Xichang SLC ad 


2004-029 | CZ-2C Chang Zheng-2C/SM (CZ-2C23) | 25-Jul-04 | 7:05:00 
2004-033 CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ-2C25) | 29-Ago-04 | 8:30:00 FSW-19 


Lançamento do FSW-3 (2) 


O FSW>3 (2) deverá permanecer em órbita terrestre durante 27 dias levando a cabo uma grande variedade de experiências. 
O satélite foi originalmente colocado numa órbita com um apogeu a 489 km de altitude, um perigeu a 166 km de altitude, 
uma inclinação orbital de 63,0º em relação ao equador terrestre e um período orbital de 91,08 minutos. Nos dias seguintes o 
seu apogeu foi elevado conforme se pode constatar no seguinte quadro”: 


Dia / Hora UTC Apogeu (km) Perigeu (km) Inc. Orbital (º) Per. Orbital (min.) 
Mofo, 





89 166 
30-Ago / 0755 96 166 91,15 





O satélite será monitorizado pelo Centro de Controlo e Monitorização de X1"an, situado na capital da província de 
Shaanxai. 


Após entrar em órbita terrestre o satélite FSW-3 (2) recebeu a Designação Internacional 2004-033A e o número de 
catálogo orbital 28402. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos 
Catalogados”. 


* Dados cedidos por Antonin Vitek - http://www lib.cas.cz/www/space.40/INDEX1.HTM. 


Em Órbita — Vol. 4 - N.º 46 / Setembro de 2004 49 


Em Órbita 


31 de Agosto — Atlas-2AS (AC-167) 


Nemesis (NROL-1) 


Mais uma missão militar dos Estados Unidos foi levada a 
cabo no último dia do mês de Agosto quando o último . 
foguetão Atlas-2AS colocou em órbita o satélite USA-179 Lançamento orbital n.º 4.344 


(missão militar NROL-1). O satélite é também conhecido Lançamento E.U.A. n.º 1.292 (29,742%) 
pela designação Nemesis. Lançamento Cabo Canaveral n.º 678 (15,608%) 


O Atlas-2AS 


O foguetão Atlas-2AS é um veículo a dois estágios (Atlas e Centaur), com um estágio inicial de sustentação e auxiliado por 
quatro propulsores laterais de combustível sólido. E capaz de colocar uma carga de 8.610 kg numa órbita terrestre baixa a 
185 km de altitude e com uma inclinação de 28,5º, ou então 3.630 kg uma trajectória de transferência para a órbita 
geossíncrona. No lançamento desenvolve uma força de 361.620 kgf, tendo uma massa total de 234.000 kg. Tem um 
comprimento de 47,5 metros e um diâmetro base de 4,9 metros. 





O estágio inicial, também denominado por Atlas MA-SAS, tem um 
peso bruto de 5.632 kg. E capaz de desenvolver uma força de 213.500 kgf no 
lançamento e tem um Tq de 172 s, um Tes de 299 s e um Tes-nm de 263 s. 
Tem um diâmetro de 4,9 metros. Este estágio está equipado com dois motores 
R$S-56-0BA construídos pela Rocketdyne. Cada um tem um peso de 805 kg e 
é capaz de desenvolver 106.750 kgf no vácuo, tendo um Ies de 299 s e um Tq 
de 172 s. Consomem LOX e querosene RP-1. Este estágio faz parte do 
primeiro estágio Atlas-lA que tem um peso bruto de 161.950 kg e um peso 
de 6.050 kg sem combustível. No vácuo o seu motor R$-56-0SA (construído 
pela Rocketdyne e com peso de 460 kg, diâmetro de 3,1 metros, comprimento 
de 2,7 metros e consome LOX e querosene) é capaz de desenvolver uma força 
de 39.400 kgf, tendo um Tes de 316 s (Tes-nm de 220 s) e um Tq de 283 s. 
Este estágio tem um comprimento de 24,9 metros e um diâmetro de 3,1 
metros. 


Na fase inicial do lançamento o primeiro estágio é auxiliado por 
quatro propulsores de combustível sólido Castor-4A construídos pela ATK 
Thiokol. Cada um tem um peso bruto de 11.734 kg, pesando 1.529 kg sem 
combustível. É capaz de desenvolver uma força de 48.774 kgf no lançamento 
e tem um Tq de 56 s, um les de 266 s e um Ies-nm de 237 s. Tem um 
diâmetro de 1,0 metro e um comprimento de 9,1 metros. Estão equipados com motores TX-780. 





O estágio Centaur IIA tem um peso bruto de 19.073 kg, e um peso de 2.293 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 18.866 kgf no vácuo, com um les de 449 s e um Tq de 392 s. Tem um comprimento de 10,1 metros e um 
diâmetro de 3,1 metros. Está equipado com dois motores RL-10A-4 construídos pela Pratt and Whitney. Consumindo LOX 
e LH,, cada um desenvolve uma força de 9.433 kgf no vácuo. Têm um Ies de 449 s e um Tq de 392 s. Cada motor tem um 
peso de 168 kg, um diâmetro de 1,5 metros e uma câmara de combustão. 


Lanç. 


8-Set-01 
11-Out-0] 
|8-Set-02 


16-Abr-04 | AC-163 Cabo Canaveral SLC-36A Superbird-6 (28218 2004-0114) 
19-Mai-04 | AC-166 Cabo Canaveral SLC-36B AMC -11 (28252 2003-0174) 
31-Ago-04 | AC-167 Cabo Canaveral SLC-36A USA-179 (28384 2004-0344) 


O primeiro lançamento do Atlas-2AS teve lugar a 16 de Dezembro de 1993 (0038UTC) tendo o lançador AC-108 
colocado em órbita o satélite Telstar-401 (22927 1993-0774) a partir do Complexo LC-36B do Cabo Canaveral. O 


2-Dez-03 | AC-164 | Vandenberg AFB SLC-3E | USA-173 (28095 2003-0544); SubSat (28097 2003-0540) 


5-Fev-04 | AC-165 Cabo Canaveral SLC-36A AMC-10 (28154 2003-0034) 
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primeiro lançamento de um Atlas-2AS desde a Base Aérea de Vandenberg, teve lugar a 18 de Dezembro de 1999 
(1857:39UTC). O veículo AC-141 foi lançado desde o Complexo SLC-3E e colocou em órbita o satélite Terra EOS AM-1 
(25994 1999-068A). Nunca ocorreu qualquer lançamento fracassado com o Atlas-2AS, tendo uma percentagem de sucesso 
de 100%. 


Os foguetões Atlas e o estágio superior Centaur são construídos pela Lockheed Martin Space Systems Company, 
em Denver — Colorado, em Harlingen — Texas e em San Diego — Califórnia. 


Para esta missão o foguetão Atlas-2AS estava equipado com uma ogiva de protecção com um diâmetro de 4,3 
metros e tinha uma altura de 47,6 metros. 


NROL-1, missão ultra secreta 


Esta foi a 5º missão da ILS a utilizar um veículo Atlas em 2004, sendo também a 8º missão da ILS em 2004, a 6º missão do 
NRO a utilizar um Atlas e a 30º e última missão de um Atlas-2AS. No entanto, e apesar de todas estas estatísticas, afinal o 
que foi lançado a bordo da missão AC-167. A única informação 
disponível relativamente à carga transportada pelo último Atlas-2AS é a 
de que se trata de um veículo importante para a segurança nacional dos 
Estados Unidos e tudo o mais é secreto. Não sabemos o peso da carga, 
nem mesmo em que plataforma se baseia e qual o seu construtor. A 
informação é extremamente escassa e nem mesmo a usual conferência 
de imprensa antes do lançamento não foi realizada. 


Este lançamento teve uma série de adiamentos por várias 
razões, sendo inicialmente as razões técnicas a ditar o adiamento de 24 
de Junho para o dia seguinte e posteriormente para 1 de Julho, 27 de 
Julho e 31 de Agosto. O lançamento foi depois antecipado para o dia 27 
de Agosto sendo nesta data adiado por 24 horas devido a problemas 
técnicos. Depois de se proceder a testes nas baterias do lançador, foi 
levada a cabo nova tentativa de lançamento mas mais uma vez este foi 
adiado devido a um problema numa válvula do depósito de oxigénio 
líquido que fez com que milhares de litros deste gás fossem derramados 
na plataforma de lançamento sem qualquer consequência para o 
veículo. 


A tentativa para lançar o Atlas-2AS (AC-167) no dia 29 de 
Agosto foi novamente adiada devido às más condições atmosféricas, 
acontecendo o mesmo no dia seguinte. Finalmente às 2317UTC do dia 31 de Agosto, era iniciada a missão AC-167. Pelas 
2318UTC (T+Im 1s) terminava a queima dos dois propulsores laterais de combustível sólido que haviam entrado em 
ignição a T=Os e iniciava-se a queima dos restantes dois propulsores. A separação dos dois primeiros propulsores laterais 
tinha lugar às 2318UTC (T+Im 23s). O final da queima dos restantes dois propulsores tinha lugar às 2319UTC (T+2m), 
com os propulsores a separarem-se de seguida. 





Às 2319UTC (T+2m 52s) finalizava a queima da secção inferior do Atlas-2AS separando-se de seguida do 
lançador entrando o veículo na fase de sustentação de voo (que consiste na queima do motor central do Atlas-2AS para 
consumir o propolente restante). A separação da ogiva de protecção do satélite teve lugar às 2320UTC (T+3m 35s) e o final 
da queima do motor de sustentação teve lugar às 2321UTC (T+4m 56s), com o estágio Atlas a separar-se às 2322UTC 
(T+5m 1s). A ignição dos motores do estágio Centaur AC-167 teve lugar às 2322UTC (T+5m 265). 


O final da primeira queima do estágio Centaur teve lugar às 2327UTC (T+10m 8s) colocando-se numa órbita 
preliminar. Pelas 0020UTC (T+1h 3m) o estágio iniciava uma manobra para se colocar na atitude correcta antes de iniciar a 
sua segunda queima que teria lugar às 0025UTC (T+lh êm 46s), antes porém (0024UTC: T+lh 7m 40s) realizava a 
denominada pré-ignição na qual se colocam em posição as válvulas do sistema de alimentação de propolente, procede-se à 
pressurização dos tanques e preparam-se os motores para a ignição. O final da segunda queima tinha lugar às 0026UTC 
(T+1h 9m 57s) com o satélite a separar-se do Centaur às 0030UTC (T+lh 13m 58s). 


Após entrar em órbita terrestre o satélite da missão NROL-1 recebeu a designação secreta USA-179, a Designação 
Internacional 2004-034A e o número de catálogo orbital 28384. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste 
lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 
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A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Agosto de 2004. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o 
apogeu orbital (km), o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos pelo Orbital Information Group (OIG) da National 


Áeronautics and Space Administration. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação 


03 Agosto 0615:57 2004-0304 28391 MESSENGER 
Orbita heliocêntrica 


Lançador Local 


Delta-2 Heavy-7925 (D307) C.CAF.S., SLC-17B 


04 Agosto 3332:00 2004-0314 28393 Amazonas 
35803 /26171/1,1/1198,0 (16 de Agosto) 


8K82M Proton-M Breeze-M (53507 / 88508)  GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


11 Agosto 0503:07 2004-0324 28399 Progress M-50 (ISS-15P) 114511U Soyuz-U (685) 
363/352/51,6/91,7 


GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (PC1 PU-5) 


29 Agosto 0830  2004-033A 28402 FSW-19 
492 /166/63,0/91,1 (4 de Setembro) 


CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-25) Jiuquan 


31 Agosto 2317 2004-0344 28384 USA-179 
Parâmetros orbitais não disponíveis 


Atlas-2AS (AC-167) C.CA.F.S., SLC-36A 


Outros Objectos Catalogados 


Data Des. Int. NORAD Designação Lançador Local 

14 Maio 1981-043E 28388 (Destroço) Meteor-2 (7) 8A92M Vostok NIIP-53 Plesetsk 

14 Maio 1981-043F 28389 (Destroço) Meteor-2 (7) 8A92M Vostok NIIP-53 Plesetsk 

03 Agosto 2004-030B 28390 Delta-K (D307) Delta-2 Heavy-7925 (D307) C.C.A.F.S., SLC-17B 

03 Agosto 2004-030€C 28392 PAM-D (D307) Delta-2 Heavy-7925 (D307) C.C.A.F.S., SLC-17B 

04 Agosto 2004-031B 28394 Breeze-M (88508) 8K82M Proton-M Breeze-M (53507 / 88508)  GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
04 Agosto 2004-031C 28395  Breeze-M (88508) Tanque 8K82M Proton-M Breeze-M (53507 / 88508)  GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
11 Agosto 2004-032B 28400 Block-I (685) 1H A511U Soyuz-U (685) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 
29 Agosto 2004-033B 28403 L-35 CZ-2C Chang Zheng-2€ (CZ2C-25) Jiuquan 

31 Agosto 2004-034B 28385 Centaur AC-167 Atlas-2AS C.CA.F.S., SLC-36A 

29 Agosto 2004-033€C 28404 (Destroço) CZ-2C Chang Zheng-2€ (CZ2C-25) Jiuquan 

29 Agosto 2004-033D 28405 (Destroço) CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-25) Jiuquan 
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A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão 
reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Estas informações são gentilmente cedidas pelo OIG da NASA, Alan Pickup e Harro Zimmer. 


Ree: reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data Status Des. Int. 


30 Jul. Ree. 2004-0194 
26 Abr. Ree. 1977-065DY 
09 Ago. Ree. 2003-009D 
13 Ago. Ree. 2004-032B 
21 Ago. Ree. 2004-012D 
24 Ago. Ree. 2001-049CB 
26 Ago. Ree. 2001-004C 
31 Ago. Ree. 2004-033€C 
31 Ago. Ree. 2004-033D 


Data Status Des. Int. 


NORAD Designação 


28261 
10389 
27701 
28400 
28223 
27131 
26692 
28404 
28404 


Progress M-49 (ISS-14P) 
(Destroço) 

(Destroço) 

Block-I 

(Destroço) 

(Destroço) 

PAM-D (D283) 
(Destroço) 

(Destroço) 


Lançador Data Lanç. 
11 A511U Soyuz-U (684) 25 Maio 
Delta-2914 (618/D132) 14 de Julho 
H-24/202 (5F) 28 Março 
11A511U Soyuz-U (685) 11 Agosto 
CZ-2€C Chang Zheng-2C 18 Abril 
PSLV-C3 22 Outubro 
Delta-2 7925 (D283) 30 Janeiro 


CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-25) 29 Agosto 
CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-25) 29 Agosto 


Próximos Regressos e Reentradas 


NORAD Designação 
Não existem cargas principais que deverão reentrar na atmosfera terrestre durante o mês de Setembro de 2004. 
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Lançador Data Lancç. 


Local Lançamento 


GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 
Cabo Canaveral, LC17B 
Tanegashima, Yoshinubo 

GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 
Xichang SLC 

Satish Dhawan SC, Sriharikota Isl. 
Cabo Canaveral, SLC-17A 

Jluquan 

Jluquan 


Local Lançamento 


D. Órbita 


66 
9783 
500 
15 
844 
1304 
2 

2 
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Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Outubro de 2004 


Data Lançador Carga Local 
07 Outubro Delta-2 7420-10C Swift C.C.A.F.S., SLC-17A 
09 Outubro 11 A511U-FG Soyuz-FG (0112) Soyuz TMA-S (ISS-9S) GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 
19 Outubro L-1011 Stargazer Pegasus-XL DART Vandenberg AFB 
20 Outubro Delta-4 Heavy-4050H HLVOLSDP C.C.A.F.S., SLC-37B 
NMSUSat-1 
NMSUSat-2 


3CSat-1 ('Sparkie") 

3CSat-2 ('Ralphie") 

3CSat-3 ('Petey!) 
28 Outubro 8K82K Proton-K DM-2M (410-08/ 15L) 


Ekspress-AM1 GIK-5 Baikonur, LC-72, PU-929 
29 Outubro Soyuz 2-1A Oblik (17F116 Zemt-8) - GIK-l Plesetsk, LC 
31 Outubro 11K77 Zemt-3SL DM-SL Intelsat Americas “Telstar-8” Oceano Pacífico — 154º W, Odyssey 
22 Outubro Ariane-SECA (V164) XTAR-EUR CSG Kourou, ELA-3 
Sloshsat-FLEVO 
Ballast 


Quadro dos Próximos Lançamentos Tripulados 
Data: 9 de Outubro de 2004 Veículo/Missão: Soyuz TMA-5 / ISS-9S 


Veículo lançador: 11A511U-FG Soyuz-FG 

Local lançamento: GIK-5 Baikonur, 17P32-5 (LC1 PU-5) 

Tripulações: Sharipov (1); Chiao (4); Shargim (1) / Tokarev; McArthur 
Data: 6 de Março 2005 Veiculo/Missão: STS-114/ ISS-ULF-1 
Veículo Lançador: OV-103 Discovery (31) 


Local lançamento: KSC, LC-39B Duração: 12 dias 





Tripulação: Collins (4); Kelly (1); Noguchi (1); Robinson (3); Thomas (4); Lawrence (3); Camarda (1) 


Missão de Socorro STS-300 OV-104 Atlantis KSC, LC-39 
Jett (4); Ferguson (1); Tanner (3); Burbank (2) 


5 de Maio de 2005 STS-121/ISS-ULF-1.1 OV-104 Atlantis (27) KSC, LC-39B Duração 11 dias 
13 de Junho de 2005 Soyuz TMA-6 / ISS-10S 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Missão de Socorro STS-300 OV-103 Discovery KSC, LC-39 


Jett (4); Ferguson (1); Tanner (3); Burbank (2) 


22202 2005 Shenzhou-6 CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-6), Jiuquan 
Zhai (2), Nie (2) 


29 de Setembro dee 2005 STS-115/ISS-12A P3/P4 OV-104 Atlantis (28) KSC, LC-39B Duração 11 dias 
Jett (4); Ferguson (1); Tanner (3); Burbank (2); MacLean (2); Stefanyshyn-Piíper (1) 


1 de Dezembro 2005 STS-116/ISS-12A.1 ITS-P5 OV-103 Discovery (32) KSC, LC-39 Duração 12 dias 
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23 de Dezembro de 2005 Soyuz TMA-7/ISS-11S 11 A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Tokarev (2); McArthur (4) / Lazutkin; Williams J. 


25 de Janeiro de 2006 STS-117/ISS-13A OV-105 Endeavour (21) KSC, LC-39 
Sturckow (3); Polansky (2); Reilley (3); Mastracchio (2): Higginbotham (1); Forrester (1) 


20 de Março de 2006 STS-118/ISS-13A.1 OV-104 Atlantis (29) KSC, LC-39 
Kelly S., Hobaugh, Parazynski, Williams D., Morgan, Nowak 


4 de Maio de 2006 STS-119/ISS-15A S6 OV-103 Discobery (33) KSC, LC-39 
29999, 29297, Gernhardt, 272727, Kondratiev 


17 de Junho de 2006 Soyuz TMA-8 / ISS-12S 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Vinogradov, Tani, Kondratiyev / Herrington, Yurchikhin, Kotov 


30 de Junho de 2006 STS-120 /ISS-10A4 Node-2 OV-105 Endeavour (22) KSC, LC-39 
Halsell, Poindexter, Lawrence, Sellers, Foreman, Wilson 


72292 2006 STS-123 / ISS-ULF-2 OV-103 Discovery (34) KSC, LC-39 
PIPA, VIRAL, VIM, MY, Williams J., Lazutkim, Anderson C. / Lopez-Alegria, Treshschyov, Reisman 


Quadro de Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela não pretende ser uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que 
se pretende listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de 
atingir a órbita terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida 
na rede informática mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de 
várias fontes entre as quais se encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos 
suborbitais realizados (por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, 
quase de certeza, ser muito escassa). A numeração da Designação Internacional para os lançamentos suborbitais, é uma 
numeração pessoal baseada na observação e registo do próprio autor. 


A quase diariamente são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda que atingem altitudes orbitais 
mas que no entanto não atingem a órbita terrestre. No futuro poder-se-á criar no Em Orbita uma secção dedicada aos 
lançamentos por foguetões sonda, porém de momento vou-me limitar a listar os lançamentos com veículos já acima 
referidos. 


Data Hora Des. Int. Nome Lançador Local 

01 Jun. 2201  SOIO  Teutatés (n.º 34) M-45 MSBS (n.º 5) Sub. Le Vigilant, Quimper 

21 Jun. 1330  SO11  SpaceShipOne White Knight/SpaceShipOne Mojave Airport 

23 Jun. 0832 SO12 Glory Trip GT-1856M | LGM-30 Minuteman HI Vandenberg AFB, LF-10 

29 Jun. 0725  SO013 RSM-54 Sineva Sub. Yekaterinenburg, Mar de Barents 
21 Jul. 0901  S014 Glory Trip GT-33PA LG-1184A Peacekeeper Vandenberg AFB, LF-02 

23 Jul. 0837  SO15 Glory Trip GT-1846M | LGM-30 Minuteman TI Vandenberg AFB, LF-09 

l1 Ago. 1025  S016 RS-18 UR-100N (SS-19 Stilleto) GIK-5 Baikonur 

11 Ago. S017 Shahab-3 Dasht-E-Kabir, Irão 


11 de Agosto — RS-18 UR-100N (SS-19 Stilleto) 


Às 1025UTC do dia 11 de Agosto de 2004, as Forças Militares Russas levaram a cabo um teste de um míssil balístico RS- 
18 a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Este lançamento estava inicialmente planeado para ter lugar a 10 de Agosto, 
sendo adiado devido às más condições atmosféricas ao contrário do que havia sido referido por alguns serviços de 
informação que apontavam razões técnicas para o adiamento. 


Segundo as forças militares russas este míssil encontrava-se em serviço desde 1985, estando localizados em 
unidades de combate das Tropas de Mísseis Estratégicos situadas em Tatishchev e Kozelsk. 
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11 de Agosto — Shahab-3 


O míssil iraniano Shahab-3 deriva do míssil norte-coreano No Dong-1. Tem um peso total de 14.500 kg, um comprimento 
de 14,82 metros e um diâmetro de 1,19 metros, sendo capaz de transportar uma ogiva de 700 kg a uma distância de 1.200 
km. 


O míssil utiliza propolentes líquidos armazenáveis (hipergólicos) e o seu sistema de orientação é inercial. 


Os testes com o Shahab-3 tiveram início no ano de 1998 e foram finalizados em Junho de 2003, sendo 
posteriormente aceite para serviço militar. Algumas fontes ocidentais referiram que o míssil tirou partido de melhorias 
introduzidas por tecnologia russa e que em resultado a sua capacidade de carga teria sido melhorada levando ao 
cancelamento do desenvolvimento do míssil Shahab-4. 


Os testes do Shahab-3 foram realizados a 22 de Julho de 1998 (lançamento fracassado), 15 de Julho de 2000 
(atingindo um alcance de 150 km), 21 de Setembro de 2000 (atingindo um alcance de 150 km), Maio de 2002 (alcance de 
150 km) e Junho de 2003'º. 


O lançamento levado a cabo a 11 de Agosto de 2004 terá sido um voo de demonstração realizado a partir de 
Dasht-E-Kabir. 


Quadro dos próximos Lançamentos Suborbitais 


Data Lançador Local Carga 

7? de Setembro Agni-3 Balasore, Índia Ogiva Simulada 

2 de? DF-31 Dong Feng-31 Wuzhai, China Ogiva Simulada 

2 de? DF-21 Dong Feng-21 Wuzhai, China Ogiva Simulada 

2 de? JL-2 Ju Lang-2 Wuzhai, China Ogiva Simulada 

29 de Setembro White Knight/SpaceShipOne Aeroporto Mojave SpaceShipOne 

?? de Setembro Minuteman II (Glory Trip -186GM) Vandenberg AFB Ogivas Simuladas 
Area de impacto do GT-186GM será no Reagan Test Site, Atol de Kwajalein. 

7) de Outubro - HXLV Edwards AFB X-43A-3 (Hyper-X) 

02 de Outubro Wild Fire Mk4 Kindersley, Canadá Wild Fire Mk4 

04 de Outubro White Knight/SpaceShipOne Aeroporto Mojave SpaceShipOne 

2 de? Minuteman III (Glory Trip-1846M) Vandenberg AFB, LFO9 Ogiva Simulada 
Area de impacto do GT-184GM será no Reagan Test Site, Atol de Kwajalein. 

tr de?) Minutman-2 (OSP/TLV-7) Kodiak IFT-15 

2 de MW GMD/BV-Plus (BVT-5) Vandenberg AFB EKV 


Cronologia Astronáutica (XVIII) 


Por Manuel Montes 
-Junho de 1909: Enquanto tenta diversas misturas de combustíveis sólidos, Goddard continua a aperfeiçoas a sua 
teoria do uso de propolentes líquidos. Paulatinamente, consciente da dificuldade de obter 
hidrogénio e oxigénio líquidos, examina outras possibilidades e sugere uma mistura de tetróxido 
de nitrogénio e etano. Para refrigerar a câmara de combustão propõe o uso dos próprios gases dos 
líquidos em expansão, técnica muito empregada posteriormente e denominada "refrigeração 
regenerativa". Também examina a possibilidade de introduzir os propolentes na câmara de 
combustão sobre pressão externa. 


-Dezembro de 1909: Apesar dos seus avanços teóricos, Goddard sente-se céptico. Não dá 
demasiada esperança á propulsão 1ónica, o uso de canhões da potência devida parece muito caro e 
o método a reacção, além de dispendioso, é difícil de levar à prática, apesar de tentar convencer 
outros do seu sucesso. 





'6 Informação fornecida por Encyclopedia Astronautica (http://www .astronautix.com/lvs/shahab3 htm). 
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-1910: Thomas Alva Edison filma uma curta-metragem chamada "Trip to Mars" na qual o famoso inventor usa 
uma nave cujo combustível é um pó anti-gravedade. 


“Agosto de 1910: Perto desta data, Robert Goddard consegue desenvolver uma teoria matemática completa sobre o 
uso ideal de hidrogénio e oxigénio líquidos como propolentes num foguetão. Apesar de tudo, a sua tese, finalizada também 
este mês, versará sobre a teoria da difracção, tendo em conta que os foguetões ainda não sugerem uma apresentação 
pública. 


-1911: Konstantin Tsiolkovsky acaba publicando um resumo do seu trabalho de 1903 na revista "A Aeronáutica". 
Nesta ocasião acompanha o artigo com o desenho de um foguetão. Este tem a forma de uma bala, com uma parte frontal 
dedicada ao piloto e vários sistemas para absorver o dióxido de carbono e outros desperdícios, e uma parte posterior na que 
se apreciam claramente os tanques do hidrogénio e oxigénio líquidos e uma zona central cónica na qual os propulsores se 
misturam e queimam (câmara de combustão). No escape colocaram-se uma série de aletas que 
permitem redirigir os gases e guiar a trajectória da nave. O artigo incluí dados sobre a velocidade 
de escape necessária para abandonar a Terra, descrevem-se as forças que actuam durante a 
descolagem e a aterragem, assim como na ausência de gravidade, etc. Tsiolkovsky sugere que os 
lançamentos se façam para órbitas equatoriais para aproveitar o impulso suplementário da 
rotação da Terra e incluso calcula o tempo de viajem até à Lua (4,8 dias). Olhando para o futuro, 
prognostica a alunagem de foguetões espaciais e a criação de outros mais potentes para viajar 
para os planetas. Especula sobre os sistemas de suporte vital necessários para manter com vida o 
astronauta (sistemas de regeneração de ar), sobre novos modos de propulsão (energia atômica 
utilizando rádio, sistemas electromagnéticos, etc.) e projecta a colocação de estações orbitais que 
recolheriam a luz solar para enviá-la para a Terra ou que serviriam como colónias para explorar o Cosmos. 





-1911: Robert Esnault-Pelterie propõe acoplar um motor de foguetão a um avião de amplas asas como um sistema 
válido para voar até altitudes recordes. O seu desenho não diferirá muito do que depois utilizará o avião espião U-2 norte- 
americano. 


-10 de Junho de 1911: Numa data tão recente como esta, o belga André Bing patenteia um desenho de motor de 
foguetão muito parecido ao que ideará Goddard em 1915. Descreve as suas aplicações mencionando o seu uso para 
explorar a alta atmosfera ou inclusive para voar mais além. A utilização de foguetões com diferentes e consecutivas etapas, 
ou meios mais potentes como o motor atômico, permitirão a saída directa para o espaço. O sistema, a todos os efeitos uma 
nave espacial, converte-se assim no primeiro que receberá uma patente. 


-23 de Março de 1912: Nasce Wernher Magnus Maximillian von Braun, em Wirsitz, 
província prussiana. De família acomodada, von Braun destacará elas suas habilidades científicas e 
pelo seu dom de gentes, ingredientes que o levarão a colocar-se à frente da revolução dos 
foguetões alemães durante a Segunda Guerra Mundial e, posteriormente, dos 
esforços dos Estados Unidos para alcançar o espaço e a Lua. Autêntico 
sonhador, verá cumpridos os seus desejos de fazer realidade a astronáutica e a 
exploração do espaço devido à sua valiosissima participação directa. 


-20 de Julho de 1912: Nasce Hideo Itokawa, o verdadeiro pai dos 
foguetões Japoneses. Dos seus trabalhos surgirão os primeiros foguetões do seu país, assim como o 
lançador orbital Lambda. 





Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico 
desde 1989, especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações 
espanholas e internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Espara y América e a British Interplanetary Society, 
tendo colaborado com centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as 
espanholas Muy Interessante, Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora 
semanalmente o boletim gratuito “Noticias del Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins 
“Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, participando também na realização dos conteúdos do canal 
científico da página web “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se 
em segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). E 
medido dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso 
específico maior será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define 
a força em kgf gerada pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
(É lgis)=s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido 
representa o valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os 
propulsores a combustível sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a 
combustível líquido é o tempo médio de operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de 
propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. E necessário ter em conta que o tempo de queima de um 
motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O, consiste 
no tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N50, contém 
menos de 0,1% de água. O N,0, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo 
incolor na fase sólida. Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável 
com o ar, no entanto inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou 
qualquer tipo de detonação. O N,0, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como 
diluente para reduzir a temperatura de combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais 
arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. 
O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de 
congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ((CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. E 
completamente miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível 
aos choques e os seus vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem 
uma densidade de 0,79g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é 
transparente e não tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, 
isto é resistente ao choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos 
choques. O oxigénio gasoso pode formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que 
podem explodir em contacto com a electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX 
é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a - 
219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 
orto-hidrogênio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um 
líquido altamente inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. 
O hidrogénio gasoso é purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos 
paramagnéticos. Os óxidos metálicos catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado 
consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma 
densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é 
um potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre 
o sal de amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. E o 
menos solúvel de todos os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação 
gastrointestinal e a sua inalação causa irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a 
pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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